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Il presente lavoro ha come oggetto l’attività di studio e progettazione preliminare di un 
sistema, di strumenti di misura, composto di due parti: un pacchetto di diagnostiche per 
propulsori a plasma e un pacchetto di diagnostiche per esperimenti sui plasmi 
artificiali. Questo sistema dovrà essere capace di compiere misurazioni nello spazio 
che siano utili per conseguire i seguenti obiettivi della missione SPES, (Space Plasma 
Experiment Satellite): 
− Compiere esperimenti sulla fisica dei plasmi artificiali, coinvolgendo flussi di 
plasmi magnetizzati. 
− Provare le prestazioni e la capacità operativa in volo spaziale del motore a 
effetto Hall da 100 Watt, (HT – 100), prodotto da Alta SpA. 
− Collezionare dati sugli effetti dell’ambiente delle fasce di Van Allen sulle celle 
fotovoltaiche e su parti elettroniche. 
 
Questa tesi inizia presentando il profilo della missione SPES, i problemi causati dalla 
severità dell’ambiente spaziale e anticipando alcune idee su come raggiungere gli 
obiettivi della missione. Lo svolgimento del lavoro è stato organizzato in tre fasi: 
1. Ricerca ed esame di documenti sulle diagnostiche del plasma e sugli strumenti di 
misura che sono disponibili per raggiungere gli obiettivi della missione; di ogni 
strumento sono stati analizzati: architettura, principio fisico del suo funzionamento 
e prestazioni. 
2. Progetto del sistema delle diagnostiche: è stata fatta una selezione di strumenti per 
formare dei pacchetti di diagnostiche che siano in grado di soddisfare i requisiti 
della missione rispettandone i vincoli; per ogni pacchetto è stata disegnata almeno 
una configurazione geometrica plausibile. 
3. Selezione fra le diverse configurazioni trovate per le diagnostiche; la scelta finale 
è stata fatta secondo criteri di: economicità, prestazioni, e affidabilità del sistema 
delle diagnostiche. 
  
Nello svolgere il lavoro è stata dedicata particolare attenzione agli strumenti adatti per 
le diagnostiche dell’interazione fra i propulsori a plasma e il veicolo spaziale. Perciò 
questo lavoro contiene delle nozioni sui fondamenti della fisica dei plasmi, sulle 
tecniche di diagnostica per l’interazione fra pennacchio di plasma e satellite e sulle loro 
prestazioni. Inoltre è stato iniziato un approccio ai problemi della compatibilità 
elettromagnetica dei sottosistemi del satellite: l’interferenza elettromagnetica e le 
scariche elettrostatiche. Pertanto è stato fatto un breve riassunto di documenti che 
trattano la compatibilità elettromagnetica dei sistemi spaziali e sono state riportate le 
informazioni più importanti riguardanti: metodi, tecniche e apparati sperimentali usati 










In this work the activity of study deals with the preliminary design of a measuring 
instrumentation system consisting of two parts: an electric propulsion diagnostics 
package, and an active plasma diagnostics package. This system must perform the 
measurements in the cosmic space to achieve the following goals of the SPES mission 
(SPES, Space Plasma Experiment Satellite): 
− Accomplish a set of active plasmas physics experiments involving 
magnetized streaming plasmas; 
− Demonstrate  in-flight performance and operation capability  of the 100 Watt 
Hall effect thruster (HT – 100), produced by Alta SpA; 
−  Collect data on the Van Allen belts environment effects on solar cells and 
electronic components.  
This thesis begins introducing the mission outline, the problems related to the space 
environment hardness and disclosing some ideas about how to achieve the mission 
goals. This work has been developed essentially in three steps: 
1.  Search and review of papers on plasma diagnostics and instruments which are 
available to achieve the mission objectives; for each instrument: architecture, 
physical principle of its functioning, and performances have been analyzed.   
2. Diagnostics system design; a selection of instruments to form instruments 
packages, which are capable to achieve the mission objectives respecting its 
constraints, has been made; for each diagnostics package at least a plausible 
geometric configuration has been designed.     
3. Selection between the diagnostics packages configurations; the final choice of 
diagnostic system has been made on the basis of: performances, reliability and 
low cost criteria. 
All along this work emphasis was put on the instruments for the diagnostics of 
interaction between plasma thrusters and spacecraft. So this work presents some 
background reading about plasma physics and what the current practice is in terms of 
plume - spacecraft interactions and performance diagnostics. Moreover an approach to 
the problems of satellite subsystems electromagnetic compatibility has been made: 
electromagnetic interference, and electrostatic discharge. Then a quick review of 
methods, techniques and experimental setups, used to tackle this problem, has been 
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A Superficie [m2] 
B Vettore di induzione magnetica, o vettore campo magnetico 
B Modulo del vettore di induzione magnetica [T] 
 Velocità della luce nel vuoto [m/s] 
 Velocità acustica ionica [m/s] 
D Diametro [m] 
E Vettore campo elettrico 
E  Modulo del Campo elettrico [V/m] 
F Forza [N] 
 Frequenza [Hz] 
I Intensità di corrente elettrica [A] 
Ib Corrente del fascio ionico [A] 
ID Corrente di scarica [A] 
Ie Corrente elettronica [A] 
Ii Corrente ionica [A] 
IS Costante  solare  [W/m2] 
Isp Impulso specifico [s] 
j Densità di corrente [A/m2] 
Ji Densità di corrente ionica [A/m2] 
Je Densità di corrente elettronica [A/m2] 
,   Costante di Boltzmann =  1.38 × 10 - 23 [J/K] 
Kn numero di Knudsen [-] 
L Lunghezza caratteristica [m] 
 Cammino libero medio [m] 
m Massa [kg] 
	
 massa dell’atomo neutro [AMU] 
MS  Massa del satellite [kg] 
	  Portata in massa del propellente [mg/s] 
	 
 Portata di massa anodica [mg/s] 





	  Portata di massa catodica [mg/s] 
 Densità elettronica [m-3] 
 Densità ionica [m-3] 
P Potenza elettrica [W] 
PD Potenza di scarica [W] 
q Carica della particella [C] 
 Vettore posizione [m] 
 raggio, o modulo del vettore posizione [m] 
R raggio [m] 
 Raggio di girazione o di Larmor [m] 
S superficie [m2] 
t  Tempo [s] , o spessore [mm] 
T Spinta [N], o Temperatura [K] 
Te Temperatura elettronica [eV] 
Ti Temperatura ionica [eV] 
Velocità di Bohm [m/s] 
Ui Energia di ionizzazione [eV] 
 Vettore velocità 
 Modulo del vettore velocità [m/s] 
 Velocità del suono nel quarzo [m/s] 
 Velocità termica delle particelle [m/s] 
Δ Variazione di velocità [m/s] 
V tensione elettrica o voltaggio [V] 
Vb Tensione ossia Voltaggio di scarica relativo al fascio ionico [V] 
Vf  Potenziale flottante [V] 
VD Tensione o voltaggio di scarica [V] 
VP Potenziale del plasma [V] 
x   Spostamento o distanza [m] 








Lista dei simboli 
________________________________________________________________________ 






  costante dielettrica del vuoto = 8.85 × 10 – 12 [F m - 1] = 8.85 × 10 – 12 [A2 s4 m - 3 kg - 1] 
! rendimento, o  efficienza [-] 
ηT Rendimento totale di spinta [-] 
"⨁ Parametro gravitazionale della Terra = 3.986 × 1014 [ m3 s-2 ] 
 
ν Frequenza [Hz] 
$ Frequenza collisionale totale [Hz] 
ω Pulsazione propria [rad/s] 
% Frequenza di girazione, (frequenza  di ciclotrone) [rad/s] 
%& Frequenza elettronica del plasma [rad/s] 
%' Frequenza di transito [Hz] 
β Parametro di Hall [-] 
(, Φ Potenziale elettrico [V] 
Λ parametro adimensionale del plasma [-] 
*+ Lunghezza di Debye [m] 
λmfp Cammino libero medio [m] 
λs Spessore dello sheath [m] 
Γ Flusso di particelle [m-2s-1] 
ρ Densità di massa  [kg m-3] 
,  Costante di Stefan – Boltzmann = 5.67 × 10 - 8 [W m-2 K- 4] 
,- Sezione d’urto relativa alla collisione fra due particelle [m2] 
. Spessore [mm] , o tempo caratteristico  [s] 
Pedici 
/  elettroni  
0   ioni   
  neutro  
1  Plasma, sonda  
2  Parete 
┴  Perpendicolare 
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1.1 Il lavoro della tesi nell’ambito della missione SPES. 
1.1.0 Generalità. 
Il lavoro svolto in questa tesi riguarda il progetto preliminare e lo sviluppo di un 
pacchetto di strumenti per le diagnostiche di un propulsore a effetto Hall, (HET: Hall 
Effect Thruster) e del plasma del suo pennacchio. I vari strumenti diagnostici devono 
caratterizzare il comportamento in volo del propulsore HT – 100, prodotto da ALTA 
SpA. Questo lavoro fa parte di un progetto più ampio che è quello della missione SPES 
(Space Plasma Experiment Satellite), quindi fra le diagnostiche devono essere presenti 
anche strumenti capaci di attuare gli esperimenti sui plasmi nello spazio richiesti dalla 
missione.   
1.1.1 La missione SPES. 
SPES è la missione di un mini-satellite che deve trasportare un carico pagante di 
strumentazione scientifica per compiere esperimenti nello spazio sul plasma magnetizzato 
artificialmente. Per ragioni economiche si desidera che il satellite sia compatibile con i 
vincoli imposti al carico ausiliario dell’Ariane 5, (ASAP 5: Ariane Structure for Auxliary 
Payload 5) [9]; infatti, in questo modo esso può usufruire di un lancio che lo immette in 
un’orbita di trasferimento geostazionaria a un costo dell’ordine di 600,000 €, che è molto 
basso se paragonato al costo del trasporto del carico pagante principale. Il profilo della 
missione proposto nel riferimento [10] permette al veicolo spaziale di impiegare la 
maggior parte della sua vita operativa nella zona delle fasce di Van Allen, così che esso 
possa fornire una mappatura dettagliata sugli effetti delle radiazioni su strumenti 
elettronici di bordo e pannelli solari. La missione è anche una valida prova di volo per il 
motore a effetto Hall a bassa potenza (HT – 100) designato per il satellite; quest’ultimo fa 
parte della categoria dei propulsori di prossima generazione concepiti per la propulsione 
dei piccoli satelliti. Per questa missione si vuole dotare il satellite di un motore a effetto 
Hall a bassa potenza sia per scopi propulsivi, sia per generare e sostenere una piccola 
magnetosfera artificiale magnetizzando il plasma scaricato dal propulsore con il campo 
magnetico generato da un magnete artificiale di cui è dotato il satellite (si veda la figura 
1.1). Come detto in precedenza il satellite sarà dotato anche di un pacchetto di 
diagnostiche che serviranno per caratterizzare sia il plasma dove è immerso il satellite sia 
il comportamento e le prestazioni del propulsore. Si riportano di seguito gli obiettivi della 
missione in ordine d’importanza: 
− Fare una serie di esperimenti sulla fisica dei plasmi artificiali, coinvolgendo in 
questi i flussi di plasma magnetizzati sia dal campo magnetico terrestre sia da 
quello generato dal magnete artificiale del satellite. 
− Dimostrare la bontà delle prestazioni in volo e la capacità operativa nello spazio 
del motore a effetto Hall: HT – 100. 
− Raccogliere dati sugli effetti dell’ambiente delle fasce a radiazione naturale (dette 
di Van Allen) sui pannelli solari e sugli strumenti elettronici. 
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Figura 1.1 Rappresentazione essenziale della missione SPES, le linee gialle rappresentano 
il campo magnetico terrestre, le linee rosse rappresentano il campo magnetico artificiale 
generato dal magnete del satellite. La linea bianca rappresenta l'orbita di trasferimento 
geostazionaria. 
Le motivazioni per le quali si progettano e si attuano missioni come quella del satellite 
SPES, ossia per le quali si va nello spazio sono le seguenti: 
− Nelle strutture disponibili a terra non é possibile mantenere né gestire diversi 
regimi di plasma a causa delle interazioni distruttive tra la struttura di plasma 
che si vorrebbe creare e studiare, e le pareti della struttura delle camere a vuoto 
che devono contenere il plasma. 
− Lo spazio è l’ambiente ideale per gestire e osservare le strutture di plasma 
desiderate perché non esistono pareti da salvaguardare, inoltre esso stesso 
contiene molti tipi di plasma a diversi valori di densità. 
− Un’ampia gamma di regimi di plasma, che hanno un notevole interesse 
scientifico, non si forma naturalmente nello spazio e non possono essere 
riprodotti in laboratorio, per cui è necessario riprodurli artificialmente nello 
spazio utilizzando satelliti o veicoli spaziali, (per questo motivo sono chiamati 
“plasmi artificiali”), come suggerito nei riferimenti [1] e [2].  
SPES è stata concepita per rientrare nella categoria delle missioni spaziali che hanno un 
costo relativamente basso e un alto rendimento scientifico; per questo motivo si devono 
minimizzare la massa e la complessità costruttiva del satellite (e quindi di tutti i suoi 
sottosistemi, diagnostiche comprese), i rischi di avarie tecnologiche e le operazioni a 
terra. Pertanto anche il progetto preliminare del sistema delle diagnostiche seguirà le 
precedenti direttive.  
Il progetto preliminare della missione SPES riportato in [10] è basato sull’approccio della 
riduzione dei costi. Per questo motivo sono state esaminate diverse configurazioni orbitali 
compatibili con gli obiettivi scientifici. Le orbite LEO elio sincrone sono interessanti 
perché espongono il satellite a una grande varietà di campi magnetici al variare della 
posizione dalle latitudini polari a quelle equatoriali, tuttavia la densità del plasma varia 
poco, e questo limita la varietà dei plasmi cosmici che interessano gli esperimenti 
scientifici per cui le orbite LEO sono state scartate. Il miglior compromesso fra basso 
costo della missione e requisiti scientifici è stato trovato basando la missione sull’orbita 
di trasferimento geostazionario GTO (Geostationary Transfer Orbit).  
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Il lancio del veicolo spaziale in orbita GTO permette al satellite di attraversare ambienti 
spaziali caratterizzati da 
L’orbita GTO può essere raggiunta a costo relativamente basso allocando il satellite come 
carico pagante ausiliario su un volo del lanciatore Ariane 5. Le dimensioni del satellite e 
la sua massa dovranno essere compatibili con la pia
la sistemazione del carico pagante ausiliario
SPES è stata concepita per essere “elastica”, 
profilo preliminare della missione;
impatto trascurabile su di essa, la missione può essere adattata facilmente a diverse 
opportunità di lancio persino per destinazioni diverse dall’orbita GTO attuando piccole 
riconfigurazioni del satell
 
Il profilo preliminare della missione è rappresentato in figura 2, esso include cinque fasi 
balistiche o di croci
apogeo decrescente partendo dall’orbita GTO, e cinque fasi di trasferimen
spinta, e da un’orbita finale quasi circolare. Il deorbitamento del satellite
finale per effetto della resistenza aerodinamica
anni. Con questo profilo di missione il satellite attraversa diversi ambienti spaziali 
caratterizzati ognuno da un plasma a diversa densità, in oltre trascorre buona 
sua vita operativa nella zona delle fasce di Van Allen e questo fatto può essere sfruttato 
per studiare gli effetti negativi della radioattività cosmica sui dispositivi elettronici.
Gli esperimenti sul plasma 
motore funziona al più per meno di un minuto per produrre plasma. In questa condizione 
si attiva il magnete artificiale che genera la “magnetosfera” del satellite, la quale 
interagisce con quella terrestre.
Per le fasi balistiche
piano equatoriale. Il perigeo è il medesimo per ogni orbita, e si trova a 560
superficie terrestre. L’apogeo di ogni orbita è stato scelto in modo tale che il 
corrispondente periodo orbitale sia una frazione intera del periodo di rotazione siderale 
terrestre, questa scelta,
delle operazioni di comunicazione con la terra. Naturalmente se fosse 
potrebbero scegliere altitudini di apogeo diverse da quelle scelte preliminarmente senza 
un’ampia varietà di plasmi naturali e di campi magnetici. 
ttaforma dell’Ariane 5
, (ASAP 5), nella categoria “mini
sono cioè possibili eventuali variazioni d
 ad esempio, avendo gli errori d’
ite principalmente per il sistema del controllo termico
Figura 1.2 Profilo preliminare della missione SPES.
era, (coasting), che si attuano su orbite ellittiche a perigeo fisso e ad 
 e il rientro si compie entro
sono attuati durante le orbite di crociera
 
 sono state scelte delle orbite geosincrone inclinate di 7° rispetto al 
 è stata fatta perché favorisce una programmazione semplificata 
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stravolgere lo schema della missione. I parametri dell’orbita finale sono stati determinati 
assumendo che la massa del satellite a fine missione fosse di 200 kg. In tabella 1.1 sono 
riportati i parametri orbitali insieme alle velocità di apogeo e di perigeo; queste ultime 
danno un’indicazione sull’ampiezza del campo di variazione della velocità relativa della 
magnetosfera artificiale rispetto al plasma dell’ambiente circostante durante le varie fasi 
della missione. 
 
Tabella 1.1  Parametri orbitali delle orbite del progetto preliminare della missione. 
 
 
Durante le fasi di trasferimento il magnete artificiale è inattivo, sono attivati solo le 
diagnostiche del plasma e gli strumenti di misura che servono per caratterizzare il 
comportamento del propulsore. Durante le fasi di crociera si attuano gli esperimenti sul 
plasma artificiale, quindi si attivano: il magnete, le diagnostiche e il motore, quest’ultimo 
è fatto funzionare come sorgente di plasma per il tempo occorrente per compiere una 
misurazione; essendo quest’ultimo dell’ordine di pochi secondi (al massimo di un 
minuto) le alterazioni dei parametri orbitali sono trascurabili.  
La durata di ogni singola misurazione è di pochi secondi, assumendo che siano eseguite 
100 misurazioni per ogni orbita di crociera, con una spesa energetica di circa 10Wh per 
esperimento, l’energia totale spesa in ogni orbita è di 1 kWh. L’energia sarà fornita dalle 
batterie imbarcate nel satellite, sono state scelte batterie formate da celle a ioni di litio, 
aventi la capacità di accumulare 920 Wh. Il periodo di carica della batteria è tre volte il 
periodo orbitale dell’ultima orbita di crociera ossia è di 4.42 ore. Con questa scelta è stato 
calcolato il tempo necessario per compiere la totalità degli esperimenti sulle cinque orbite 
di crociera che è circa uguale a 116 giorni. 
I trasferimenti orbitali fra due orbite di crociera successive saranno attuati attivando il 
propulsore in modo che fornisca una spinta in direzione tangenziale opposta al vettore 
velocità del satellite stesso. Ne consegue che l’apogeo dell’orbita satellitare sarà 
abbassato progressivamente mentre il perigeo rimarrà approssimativamente fisso. L’asse 
del satellite sarà tenuto sempre perpendicolare al piano dell’orbita. Una stima grossolana 
del tempo necessario per compiere i vari trasferimenti è stata fatta trascurando la 
resistenza frenante dell’atmosfera, assumendo che la massa del satellite fosse di 200 kg e 
la spinta di 4.5 mN. Con queste assunzioni facendo lavorare il propulsore per metà 
periodo orbitale durante i primi tre trasferimenti e per tutta l’orbita durante gli ultimi due 
trasferimenti sono stati travati i risultati riportati in tabella 1.2. 
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Tabella 1.2 Consumi di propellente nelle fasi di trasferimento. 
 
 
Dai dati riportati in tabella 1.2, si deduce che la durata totale della missione è di circa 53 
mesi, 7,5 dei quali saranno spesi per raggiungere l’altitudine finale di deorbitamento. La 
massa stimata del propellente necessario è di 47 kg. 
 
 
Figura 1.3 Archi di orbita corrispondenti alle fasi di propulsione 
a spinta costante. 
 
 
1.1.2 Obiettivi della tesi 
Il lavoro svolto in questa tesi consiste nel progetto preliminare del pacchetto di 
diagnostiche da sistemare nel satellite per raggiungere gli obiettivi della missione SPES. 
In particolare sono state prestate maggiori attenzioni e cura al sistema di diagnostiche che 
consente di conseguire il secondo obiettivo di SPES che è quello di maggiore interesse 
per chi si occupa di propulsione aerospaziale. Pertanto vorremo sistemare nel satellite un 
pacchetto di diagnostiche che siano in grado di eseguire le seguenti operazioni: 
1. Stimare la temperatura anodica del motore durante il suo funzionamento. Questo si 
può ottenere mediante l’impiego di termocoppie opportunamente collocate. 
2. Valutare le prestazioni propulsive del motore: impulso specifico, e spinta a portata di 
propellente fissata; analizzare il suo funzionamento in termini di controllo degli 
andamenti temporali del potenziale di scarica VD e della corrente di scarica ID. 
3. Ottenere informazioni sull’interazione fra il plasma del pennacchio del motore e le 
superfici del satellite. 
4. Monitorare in tempo reale o quasi l’aspetto visivo del pennacchio. Questo si può 
ottenere impiegando una videocamera a colori compatibile sia con le condizioni 
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dell’ambiente spaziale sia con le prestazioni del sistema di gestione e trasmissione 
dati disponibile. 
5. Misurare se possibile le proprietà del pennacchio in prossimità del motore. 
6. Attuare le misurazioni sul plasma che avvolge il satellite, desiderate dai fisici. 
Il punto (2) può essere ottenuto grazie all’impiego delle sonde standard del propulsore, 
(trasduttori di corrente e di tensione), che consentono di monitorare gli andamenti della 
corrente e del potenziale di scarica, questi dati sono trasmessi a terra dal sistema di 
telemetria del satellite insieme ai dati sulla sua posizione orbitale.  Mediante i programmi 
di simulazione di volo orbitale, utilizzando come dati d’ingresso sul motore quelli 
ottenuti in laboratorio, è possibile integrare l’equazione della spinta e ricavare la 
traiettoria del veicolo spaziale. Confrontando le posizioni dedotte dalla traiettoria 
simulata con quelle rilevate dal sistema di telemetria del satellite, è possibile risalire per 
derivazione alla differenza fra la spinta fornita dal propulsore nello spazio e quella fornita 
in laboratorio; il valore di questa differenza è l’indice che caratterizza il buon 
funzionamento del motore dal punto di vista propulsivo. Il punto (3) può essere 
conseguito selezionando una serie di diagnostiche del plasma che ne caratterizzino le sue 
proprietà. Questo è un obiettivo molto importante perché consente di capire se e quanto 
dannoso possa essere l’effetto del pennacchio sul satellite e quindi di valutare in quali 
condizioni sia critico l’impiego di un motore a effetto Hall. 
 
1.1.3 Motivazioni per la prova del motore in volo spaziale  
Le informazioni riguardanti l’interazione del pennacchio di un HET con le superfici di un 
satellite si possono ottenere solo provando il motore nello spazio; infatti, sebbene le 
misurazioni fatte in laboratorio a terra siano valide e accurate, il comportamento reale del 
motore nello spazio non è perfettamente riproducibile. Questo è dovuto agli effetti 
generati dalla stessa presenza della camera a vuoto, in particolare: la deposizione del 
materiale proveniente dalle pareti della camera, la ricircolàzione del materiale eroso per 
sputtering, gas e pressione di sottofondo, e agli effetti geomagnetici. Un esempio di 
come sia modificato il comportamento del motore rispetto a quello che esso avrebbe nello 
spazio, è il fenomeno della generazione di ioni secondari dovuto alla dispersione 
(scattering) e agli scambi di carica fra gli ioni del pennacchio e i neutri del gas di 
sottofondo; questi ioni che non sarebbero generati se il motore fosse nello spazio si 
sommano a quelli prodotti da esso condizionandone il comportamento. In particolare, il 
contributo degli ioni secondari, generati dalle collisioni di quelli primari a energia elevata 
con i neutri del gas di sottofondo presente nella camera a vuoto, fa si che, a parità di 
potenziale di scarica e degli altri fattori del motore, la corrente della colonna ionica 
misurata in laboratorio sia maggiore di quella misurata nello spazio. Inoltre poiché la 
pressione di sottofondo limita la divergenza del fascio ionico e del pennacchio, in 
generale ne consegue che la spinta valutata in laboratorio può risultare significativamente 
maggiore di quella che fornirebbe nello spazio a parità di regime operativo; da queste 
considerazioni si capisce il perché è necessario che il motore sia provato in volo spaziale.  
 
 
1.2 Problemi legati all’ambiente spaziale e all’interazione fra satellite e 
pennacchio 
1.2.1 Problemi causati dal vuoto e dall’ambiente spaziale 
Questi problemi riguardano principalmente dispositivi e strumenti elettrici ed elettronici 
commerciali disponibili sul mercato: Commercial Off The Shelf  technologies (COTS  
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technologies); Infatti questi strumenti generalmente non sono stati provati in ambiente 
spaziale. I problemi principali causati dall’ambiente spaziale sono i seguenti: 
− Effetti del vuoto sui materiali plastici: diversi tipi di materie plastiche nel vuoto 
possono liberare gas, questo favorisce il deterioramento del materiale e quindi 
può causare problemi di malfunzionamento dei dispositivi che stanno in 
vicinanza della zona dove avviene questo fenomeno e nei casi più gravi l’avaria 
del dispositivo. Per neutralizzare questo problema si devono incapsulare 
adeguatamente i dispositivi e gli strumenti che hanno almeno qualche parte 
costruita in materiale plastico. La plastica usata per incapsulare i circuiti elettrici 
non presenta questo tipo di problema, tuttavia è buona norma condurre delle 
prove sperimentali in laboratorio sui dispositivi che hanno circuiti elettrici per 
garantire la sicurezza dei vari sistemi.  
− Scariche elettrostatiche: l’incapsulamento della plastica può favorire la 
generazione di scariche elettrostatiche e causare malfunzionamento o 
danneggiamento dei dispositivi. Questo fenomeno si è presentato 
principalmente nei satelliti geostazionari, mentre è trascurabile in quelli 
operanti in orbite basse LEO. Visto il profilo della missione SPES, questo è un 
fenomeno da prendere in considerazione, occorre quindi collegare 
opportunamente alla struttura esterna del satellite i dispositivi che potrebbero 
presentare questo problema. 
− Adattamento termico: diverse tecnologie COTS operano in un determinato 
intervallo di temperatura lontano dai valori (di temperatura) tipici dell’ambiente 
spaziale, quindi richiedono un opportuno controllo termico. 
− Effetto delle radiazioni naturali: la radioattività presente nelle regioni 
corrispondenti alle fasce di Van Allen danneggia i dispositivi elettronici e i 
pannelli solari. 
 
1.2.2 Interazione satellite – pennacchio 
Per capire meglio quali siano gli effetti negativi sulle superfici del satellite e sul buon 
funzionamento dei suoi dispositivi esterni causati dalle azioni del pennacchio di un 
propulsore a effetto Hall, si descrive di seguito il funzionamento degli HET. 
Facendo riferimento alla figura 1.5, il motore è azionato iniettando propellente gassoso 
nel canale di accelerazione e imponendo una differenza di potenziale elettrico fra anodo e 
catodo che genera il seguente processo elettromagnetico: 
1. Il catodo emette elettroni che sono attratti dall’anodo del motore; quando questi 
entrano nel canale di accelerazione, rimangono intrappolati dalle linee del campo 
magnetico, generato dai magneti dell’HET, e sagomato dal circuito magnetico del 
motore, che li fa muovere per effetto Hall con velocità tangenziale molto più elevata 
di quella assiale in traiettorie a “spirale” attorno alle linee del campo magnetico nella 
regione del canale vicina allo scarico. 
2. Contemporaneamente gli atomi neutri del propellente, (lo xeno nel nostro caso), che 
raggiungono, trasportati dalle forze gasdinamiche, la zona dove sono intrappolati gli 
elettroni a energia cinetica elevata, collidono con questi ultimi e sono ionizzati. 
3. Gli ioni risultanti da questo processo (Xe+, e Xe++) sono accelerati verso l’esterno dal 
forte campo elettrico generato dalla differenza di potenziale imposta fra anodo e 
catodo neutralizzatore. Gli ioni essendo molto più pesanti degli elettroni sono poco 
influenzati dall’effetto Hall essi, infatti, hanno un raggio di Larmor molto più elevato 
di quello degli elettroni per cui seguono sostanzialmente una traiettoria rettilinea 
avente direzione mediamente parallela all’asse del motore. 
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4. La colonna ionica è neutralizzata all’esterno dagli elettroni emessi dal catodo 
neutralizzatore, quindi il pennacchio del motore a effetto Hall è formato da plasma 
quasi neutro. 
5. La forza agente sugli ioni, Fi, è generata dall’espulsione degli stessi verso l’esterno 
del motore attuata dal campo elettrico, il quale li accelera a una velocità che allo 
scarico può raggiungere valori che vanno dai 10 ai 25 km/s; di conseguenza i valori 
dell’impulso specifico, che vanno dai 1000 ai 2500 secondi, sono maggiori di un 
ordine di grandezza rispetto a quelli dei propulsori chimici.   
6. Il processo accelerativo sul quale è basata la generazione della spinta T, é di tipo 
elettrostatico come quello di un propulsore a ioni, [11]. Tuttavia il processo di 
trasferimento della forza propulsiva dagli ioni al corpo del motore è di tipo 
elettromagnetico; precisamente per il principio di azione e reazione di Newton la 
forza T, agente sui magneti del motore è uguale in modulo e di verso opposto alla 
forza di Lorentz, generata dalla corrente di Hall, agente sugli elettroni e quindi 
anche a quella agente sugli ioni [11]. Alla fine si trova la relazione seguente che 
esprime la doppia natura della spinta T fornita dall’HET:  
7.  
 






Figura 1.4 Prova in laboratorio di un HET da 5 kW prodotto da ALTA. 
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Figura 1.5 Schema della sezione trasversale di un motore a effetto Hall [11]. 
         
Il pennacchio di plasma, generato da un propulsore a effetto Hall, è composto dai 
seguenti tipi di particelle accelerate nella zona finale del canale del motore: ioni positivi 
veloci (generalmente hanno carica diversa fra loro); atomi neutri; ioni positivi lenti, 
generati dagli scambi di carica fra ioni veloci e atomi neutri che avvengono quando i due 
tipi di particelle collidono fra loro; elettroni immessi dal catodo neutralizzatore. Ci 
sono diversi modi d’interazione fra pennacchio di plasma e satellite che possono causare 
danneggiamento e malfunzionamento dei dispositivi montati sulle superfici esterne del 
satellite, (si veda la figura 1.6), li riportiamo qui di seguito: 
 
− Interazioni fra i pannelli solari e le altre superfici del satellite: gli ioni a 
energia elevata erodono, (per sputtering), il canale dell’HET e le superfici del 
satellite vicine al pennacchio. Pertanto i pannelli fotovoltaici sono esposti alla 
contaminazione da parte del materiale eroso insieme con altre eventuali superfici 
sensibili alla contaminazione come quelle degli strumenti ottici. 
− Interazioni di processi di carica e scambi di carica nel plasma: generano ioni 
a bassa energia che tendono a ritornare indietro verso il veicolo spaziale, ne 
consegue che modificano il profilo del potenziale elettrico del sistema, questo 
fenomeno se eccessivo può causare malfunzionamento del motore; in oltre 
potrebbero contribuire all’erosione dei materiali più “soffici” quando questi 
fossero presenti.  
− L’emissione ottica del pennacchio di plasma può influenzare negativamente il 
funzionamento di strumenti ottici sensibili alla luce. 
− Interazioni fra il pennacchio e i segnali di telecomunicazione: il plasma del 
pennacchio come mezzo e i campi elettromagnetici emessi dal motore possono 
distorcere i segnali di comunicazione. 
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Si deve tenere conto anche dell’espansione del pennacchio emanato dal motore, infatti, la 
conoscenza della geometria e delle dimensioni dello spazio occupato dal pennacchio, è 
importante perché permette di allocare i dispositivi e le superfici sensibili a esso fuori dal 
suo raggio di azione. Infine è importante conoscere anche il comportamento termico del 
motore e del suo pennacchio perché consente di mettere in conto il calore irraggiato e 




Figura 1.6 Interazioni fra il pennacchio di plasma e il satellite, [11]. 
 
1.3 Idee preliminari per raggiungere gli obiettivi della missione 
L’obiettivo principale di questa tesi è progettare preliminarmente un sistema di 
diagnostiche che siano in grado di compiere le misurazioni richieste sui plasmi della 
magnetosfera artificiale del satellite e le misurazioni che dimostrino che il motore a 
effetto hall a bassa potenza, HT – 100, (la cui descrizione è riportata nel paragrafo 1.4), 
sia idoneo per volare nello spazio. Mentre gli esperimenti sui plasmi artificiali sono 
l’obiettivo principale della missione SPES, la prova in volo dell’HT – 100 è necessaria 
per confrontare le sue prestazioni propulsive misurate nello spazio con quelle ottenute in 
laboratorio, e per acquisire informazioni sull’interazione fra il pennacchio di plasma e il 
satellite. Come già detto nel paragrafo precedente, la verifica sulla spinta fornita dal 
propulsore nello spazio sarà fatta utilizzando i dati sulla posizione del satellite inviati a 
terra dal sistema di telemetria, il medesimo discorso vale anche per gli andamenti di 
potenziale e corrente di scarica misurati dalle sonde standard montate sul motore.  
In questa tesi si darà precedenza al sistema delle diagnostiche riguardanti: l’interazione 
fra il pennacchio del motore e le superfici del satellite, la temperatura del motore, le 
misure sul plasma della “magnetosfera “artificiale del satellite. Per tanto sarà selezionato 
un sistema di strumenti diagnostici, i quali si occuperanno delle seguenti misurazioni: 
− Stima della temperatura del motore: il propulsore è stato progettato per 
funzionare senza alcun sistema di controllo termico attivo e con la capacità di 
raffreddarsi per irraggiamento di calore verso lo spazio esterno; tuttavia è bene 
dotare il satellite di strumenti che compiano delle misurazioni sulla temperatura 
dell’HT - 100 durante il suo tempo di funzionamento, perché i dati riguardanti 
queste misurazioni costituiranno, se tutto va bene, una prova sul buon 
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funzionamento del propulsore stesso, altrimenti indicheranno il suo 
malfunzionamento. 
− Misurazioni sulla deposizione di materiale sul piano dove è sistemato il 
motore, queste sono fatte a 90° dall’asse del motore, che è una zona di 
deposizione, utilizzando le micro bilance al cristallo di quarzo, (Quartz Crystal 
Microbalance: QCM), disponendole a una distanza che va dai 5 ai 25 
centimetri. In teoria è si potrebbero fare delle misurazioni anche a 70° dall’asse 
del motore montando dei supporti, tuttavia queste non saranno attuate per 
rispettare i vincoli sull’ingombro imposti da ASAP 5. Questi rilevamenti sono 
difficilmente attuabili nelle strutture a terra a causa dell’interferenza generata 
dalle pareti della camera a vuoto e della ricircolazione del materiale eroso per 
sputtering. 
− Erosione dei pannelli solari. Il rateo di erosione di un dato materiale può 
essere stimato mediante l’utilizzo delle “piastrine testimoni”, dal termine 
inglese (witness plates: WP), queste sono dei campioni di materiale, del quale si 
vuole stimare il rateo di erosione da parte del plasma, e sono montate su dei 
supporti posti in modo di esporle a un flusso di plasma significativo simulando 
così la condizione operativa del pannello solare. Tuttavia per stimare il rateo di 
erosione occorre fare delle ispezioni frequenti sulle WP, purtroppo è molto 
difficile farle in volo per ovvie ragioni, e neanche a fine missione perché il 
profilo della SPES prevede che il satellite si disintegri dopo che sia catturato 
dalla terra. D'altronde anche se sono facilmente attuabili a terra, le misurazioni 
che si ottengono sono sicuramente inficiate dagli effetti dell’interferenza 
generata dalle pareti della camera e dal materiale eroso per sputtering che si 
deposita su di esse. Allora in questo lavoro si vedrà se è possibile dotare il 
satellite di un sistema in grado di ispezionare otticamente le WP in volo, i dati 
raccolti saranno trasmessi a terra dal sistema di telemetria se possibile in tempo 
reale altrimenti in differita a motore spento. 
− Valutazione del degrado delle prestazioni del pannello solare. In sostanza si 
vuole costruire un opportuno circuito elettrico che sia in grado di stimare la 
caratteristica (I - V) del materiale del pannello solare, questo costituirà una 
sonda elettrica che sarà applicata a una cella fotovoltaica campione ed eseguirà 
delle misurazioni a intervalli di tempo prefissati in modo di ottenere una stima 
dell’andamento temporale della caratteristica (I - V). 
− Misurazioni sulle caratteristiche del pennacchio di plasma emanato dal 
propulsore. Sarebbe utile misurare le seguenti grandezze del plasma: densità; 
temperatura elettronica; potenziale elettrico; distribuzioni di corrente e di 
energia cinetica ionica. Queste misurazioni andrebbero eseguite sia in vicinanza 
del propulsore (a distanze dell’ordine di 5 cm) sia nel cuore del pennacchio e sia 
a distanze dell’ordine di 1 m. Questo, infatti, ci consentirebbe di valutare 
direttamente le prestazioni propulsive del motore e di stimare il suo rendimento 
totale. Tuttavia non si può fare a causa delle limitazioni del satellite che deve 
rispettare vincoli di peso e d’ingombro, inoltre deve essere dotato di sistemi che 
non siano eccessivamente complessi né troppo costosi. Di conseguenza non 
possono essere impiegati organi meccanici mobili sui quali fissare le sonde da 
movimentare nel cuore del pennacchio a velocità elevata per evitare l’erosione 
delle sonde stesse, o per fare delle mappature complete. Per la missione SPES 
sono previste pertanto misurazioni solo sulle parti periferiche del pennacchio 
ossia sul piano ortogonale all’asse del motore. Perciò al massimo si potranno 
stimare i profili radiali delle distribuzioni di corrente ed energia cinetica 
ioniche, disponendo su un supporto rettilineo dei retarding potential analyzer 
(RPA), il cui funzionamento sarà spiegato nel capitolo successivo. 
− Misurazioni delle caratteristiche del plasma circostante il satellite. Si 
desidera progettare un sistema che sia in grado di compiere misure sul plasma 
della magnetosfera artificiale del satellite. Seguendo i suggerimenti del 





riferimento [10], dove è riportato il profilo preliminare della missione
tenterà di sistemare sei sensori su tre alberi estensibili di sei metri, e altri in 
numero da determinare saranno 
abbastanza lontane dal pennacchio
sensori impiegheremo sicuramente delle 
densità ionica e temperatura
dei magnetometri 3 D per misurare il vettore campo magnetico, 
punti diversi della magnetosfera artificiale; in oltre si desidera se possibile 
sistemare almeno uno 
del plasma cioè le percentuali dei tipi di particelle 
− Caratterizzazione ottica del pennacchio del 
satellite di un sistema che sia in grado di correlare le immagini del pennacchio 
di plasma generato dal 
grandezze caratteristiche com
in tempo quasi reale il sistema di diagnostiche e la zona dello scarico del 
motore. Potrebbe essere utile utilizzare anche delle telecamere
immagini del pennacchio lontano dal motore e
magnetizzato artificialmente.
circuito chiuso (CCTV cameras: Closed Circuit Television cameras
1.4 Il propulsore HT – 100
Il propulsore HT- 100 è un motore a
propulsore è stato ampiamente caratterizzato
a motore singolo, e quella con una coppia di m
L’HT – 100 è in grado di operare in laborat
200 W, questo fa di esso un candidato ideale per missioni di piccoli satelliti che 
generalmente hanno una potenza elettrica molto limitata, al massimo
circa 500 W di potenza nel caso di 
satelliti. Quando si trova al punto ope
impiegando lo xeno come propellente, ha un impulso specifico di 950 secondi e fornisce 
una spinta di 4.5 mN richiedendo all’alimentatore una potenza di 95 W, quindi dimostra 
di avere un rendimento di spinta totale del 22 %.
propellente e regolando la potenza 
spinta massima di 12 mN oppure farlo operare con un impulso specifico in eccesso di 
1500 s; il campo dei punti operativi del 
 
Figure 1.7 e 1.8 Due propulsori
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 SPES, si 
collocati sul corpo del satellite in posizioni 
 per evitarne il danneggiamento. Tra questi 
sonde di Langmuir per misurare 
 elettronica del plasma, saranno impiegati anche 
B, in almeno tre 
spettrometro di massa per determinare la composizione 
che lo compongono. 
propulsore.  Si desidera dotare il 
motore con l’andamento temporale della spinta e di altre 
e la corrente di scarica e se possibile di monitorare 
 per riprendere le 
 della struttura di plasma 
 In questo caso sono consigliabili le telecamere a 
). 
 
 effetto Hall da 100 W, prodotto da Alta SpA, 
, [7], in due configurazioni operative:
otori riportata nelle figure 1.7 e 1.8
orio a livelli di potenza che vanno dai 50 W ai 
 possono disporre di 
minisatellite, altrimenti anche meno nel caso di micro 
rativo di progetto l’HT – 100, fatto funzionare 
 Riducendo la portata di massa del 
d’ingresso è possibile far raggiungere al motore
motore è riportato in figura 1.9. 
 
 HT - 100 durante una prova in laboratorio. 
    
                                           
[6 ]. Il 
 quella 
.  
 sia la 







L’architettura della struttura del motore
di magneti permanenti al posto delle più tradizionali bobine e questa scelta costruttiva ha 
reso possibile di semplificare l’equipaggiamento
propellente, serbatoio, l’elettronica 
problemi principali per l’integrazione del motore nel satellite di SPES
del carico termico 
l’interazione del pennacchio di plasma con i pannelli solari
sono state considerate e messe in conto nel progetto preliminare della missione SPES, 
perché hanno un ruolo importante nella scelta della forma esterna del satellite e nella 
configurazione del sistema dei pannelli fotovoltaici.
L’HT – 100 ha raggiunto diverse centinaia di ore di funzionamento fra le campagne di 
prove fatte per caratterizzarl
dettagliata delle prestazioni comprendente anche misurazioni dirette della spinta è stata 
realizzata nel 2007 sul primo prototipo dell’HT 
dai 75 ai 400 W per la 
1650 s per l’impulso specifico
è in corso una prova a lunga durata 
andamenti delle prestazioni del motore nel lungo periodo
camera di scarico. 
1600 ore per omologare i magneti permanenti
loro temperatura è stata fatta variare da 25





9 Campo dei punti operativi del propulsore HT 
 è semplice e robusta, in oltre l’HT 
 ausiliario, (controllore del flusso di 
dell’alimentazione di potenza), e di ridurne i costi. I 
prodotto durante i lunghi periodi di funzionamento del propulsore, e 
. Entrambe le questioni 
 
o e per verificarne la durata operativa. Una caratterizzazione 
- 100. L’inviluppo operazionale spazia 
potenza in ingresso, dai 3 ai 12.5 mN per la 
 e da 16 al 29 % per il rendimento totale
della vita operativa del motore
 e il rateo di
Inoltre è stata compiuta una prova di resistenza termica della durata di 
 sottoponendoli a cicli termici nei quali la 
° C a 400° C. 
– 100 si trovano nel riferimento [6]. 




– 100 è dotato 
 sono: la gestione 
spinta, da 800 a 
. Presso ALTA 
, per valutare gli 
 erosione della 
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1.5 Profilo della tesi. 
La relazione sul lavoro svolto è stata organizzata in otto parti: 
− Il capitolo 1: nella prima parte sono riportate le informazioni introduttive sulla 
missione SPES e sulle problematiche generali dell’ambiente spaziale; in seguito 
sono specificati gli obiettivi della missione SPES e quelli della tesi; inoltre sono 
anticipate le idee preliminari su come raggiungerli.   
− Il capitolo 2: sono riportate alcune nozioni sulla fisica dei plasmi, che sono 
fondamentali per lo studio successivo delle diagnostiche del plasma. 
− Il capitolo 3: qui è riportato l’aggiornamento sullo stato dell’arte per quanto 
riguarda gli strumenti di diagnostica disponibili che possono essere utili per gli 
scopi di SPES; in particolare per ogni strumento considerato sono date le risposte 
alle seguenti domande: 
 
1. Che cosa misura? 
2. Su quale principio o processo fisico è basato il suo funzionamento? 
3. Com’è fatto? 
4. Esistono esempi storici di applicazione dello strumento considerato, quali 
sono?  
 
− Il capitolo 4: in questa parte sono esposte le considerazioni fatte sui vari tipi di 
misurazione, grazie ai quali, si è stabilito il miglior modo possibile per provare la 
capacità propulsiva del motore HT – 100. 
− Il capitolo 5: in questa sezione è stato proposto lo schema del montaggio del 
motore e di una diagnostica termica, che consenta il rilevamento di un valore di 
temperatura utile per valutare accuratamente quella anodica del motore. 
− Il capitolo 6: contiene l’impostazione del problema generale della compatibilità 
elettromagnetica del satellite. Lo spazio maggiore è stato dedicato ai problemi 
delle scariche elettrostatiche e dell’interferenza elettromagnetica fra emissione 
del pennacchio di plasma e segnali elettromagnetici. In particolare è stata fatta 
una ricerca d’informazioni sulle tecniche e sui metodi usati per attuare diversi 
esperimenti d’interferenza elettromagnetica, (fatti su vari propulsori a plasma). In 
oltre sono stati proposti due esperimenti sull’interferenza elettromagnetica che 
potrebbero essere attuati nella missione SPES. 
− Il capitolo 7: questa parte di lavoro riporta il progetto preliminare del sistema 
delle diagnostiche per SPES, in particolare sono state proposte una o più 
configurazioni di strumenti diagnostici che dovranno passare un esame di 
selezione. Per ogni configurazione sono stati stimati i budget di massa e di 
potenza, in oltre é riportato il disegno geometrico che indica il modo in cui è stata 
organizzata la piattaforma sulla quale si devono montare gli strumenti.  
− Capitolo 8: nell’ultimo capitolo si riassumono i risultati principali ottenuti, si 
fanno considerazioni sul lavoro svolto per il progetto preliminare, e sugli sviluppi 
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Fisica dei plasmi. 
 
Prima di parlare delle diagnostiche del plasma, si è ritenuto opportuno fare un richiamo ai 
concetti fondamentali della fisica dei plasmi, per agevolare la trattazione degli argomenti 
affrontati nei capitoli successivi. Chi non è interessato alla fisica dei plasmi perché già 
esperto in materia può saltare questo capitolo e andare direttamente a quello successivo.  
2.0 Generalità. 
In senso stretto il plasma è lo stato della materia che essa raggiunge quando è scaldata 
oltre il suo stato gassoso, in queste condizioni l’energia di agitazione termica è tale che a 
molti atomi è strappato almeno un elettrone e quello che rimane è un insieme di ioni 
positivi, di elettroni liberi e di atomi neutri o molecole. Per creare il plasma non è 
necessario ionizzare tutti gli atomi della materia considerata ma è sufficiente ionizzarne 
una percentuale che va dall’1% al 10% per avere i cosi detti plasmi freddi (usati nei 
processi di lavorazione industriale); a temperature elevate come quelle dei plasmi 
utilizzati nella ricerca sulla fusione nucleare, la ionizzazione è sostanzialmente totale. Se 
il gas si trova in condizioni di equilibrio termodinamico a temperatura sufficientemente 
elevata il grado di ionizzazione, x, è regolato dalla legge di Saha che nel caso in cui sia 
rilevante solo il primo livello atomico di ionizzazione ( ≅  = ) è espressa dalla 
relazione seguente:    
 − 1 = 
2/ℎ 
/  ;                                                 
2.1 
Dove: h è la costante di Planck; T la temperatura di equilibrio; Ui è l’energia di 
ionizzazione; k è la costante di Boltzmann; pgas è la pressione di equilibrio; me è la massa 
elettronica. 
La comparsa delle cariche libere cambia radicalmente il comportamento della materia: la 
presenza delle forze coulombiane a lungo raggio (r >> ncar 1/3), si aggiunge a quella 
delle forze d’interazione a corto raggio (r ≈ nneu -1/3 ). Tutti i fenomeni fondamentali 
della fisica del plasma sono originati dal fatto che le particelle cariche presenti 
interagiscono tra loro attraverso forze coulombiane a lungo raggio e che queste  
dominano nella dinamica del sistema. Infatti, quando in un sistema materiale sono 
presenti molte particelle cariche interagenti a lungo raggio, la materia tende a una 
configurazione di equilibrio di quasi neutralità (ni ≈ ne), assumendo un comportamento 
collettivo grazie al dominio delle forze coulombiane su quelle di tipo viscoso legate 
all’agitazione termica e al moto browniano. Per comportamento collettivo s’intende che il 
gas ionizzato, anche quando è molto rarefatto, se è perturbato sostiene le oscillazioni della 
densità delle sue particelle in un modo simile a quelle di un fluido viscoso che sostiene la 
propagazione di vibrazioni elastiche.  Questo tipo di comportamento del plasma è dovuto 
al fatto che il moto delle particelle è influenzato fortemente dal campo elettromagnetico 
medio, dovuto alla somma delle azioni di tutte le altre cariche del sistema, esse quindi 
seguono moti mediamente ordinati e non casuali come le particelle neutre di un fluido. 
Per comprendere meglio questi aspetti e giungere ad una definizione quantitativa, 
consideriamo il moto di una particella carica di prova in un plasma: quando essa non si 
trovi nelle immediate vicinanze di altre cariche, così da sentirne la diretta influenza 
coulombiana, si muove sotto l’azione del campo elettromagnetico medio regolare dovuto 




alla somma degli effetti di tutte 
differenze con il comportamento dei fluidi neutri, nei quali le particelle si muovono per 
inerzia tra un urto e quello successivo; inoltre, quando la carica incontra a distanza 
ravvicinata un’altra carica, la collisione caus
della materia neutra sono gli urti elastici fra i neutri
continuo dei fluidi; anche per i plasmi vanno considerati urti a corto raggio, ma la loro 
trattazione è più complicata che n
plasma debolmente ionizzato, in effetti,
con particelle neutre e quindi si possono applicare i principi dei fluidi neutri. Quando 
invece la densità di cariche libere diventa importante, i processi regolati dalle collisioni 
coulombiane sono più complessi da trattare. In figura 2.1 è rappresentata una traiettoria 
del tipo ora descritto, che, pur presentando deflessioni discontinue dovute alle collisioni
corto raggio, si sviluppa sotto l
infatti a causa dell’elevata ionizzazione quest’ultimo effetto di carattere collettivo è 
dominante. Per fare un confronto in figura 2.2
particelle di un fluido neutro. 
 
Figura 2.1 Traiettoria tipica di una particella carica in un plasma.
 
Figura 2.2 Traiettoria tipica di una particella neutra in un moto browniano.
In precedenza si è parlato di plasma caldo e plasma freddo, 
precisazioni sul significato di questi
quando hanno una funzione di distribuzione della velocità maxwelliana (gaussiana
"
#
dove: A è il fattore di normalizzazione; k è la costante di Boltzmann;
particella microscopica; T è la temperatura assoluta. 
parametro che determina la larghezza dell
plasma i vari tipi di particelle che lo compongono (ioni;
temperature diverse: Ti; Te; Tn. Quando questo 
un insieme di tre (o più, se ci sono ioni con carica diversa) fluidi che si compenetrano e si 
muovono l’uno attraverso l’altro; quando le densità delle particelle sono molto più basse 
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rispetto a quella dell’aria alla pressione di 1 atm, i vari fluidi possono non collidere fra 
loro in modo sufficiente per portare le temperature delle specie componenti il plasma a 
uguagliarsi. Tuttavia accade molto spesso che le particelle collidano con quelle della 
propria specie fino a raggiungere un equilibrio termodinamico locale ossia ad avere 
ognuna una propria funzione di distribuzione di velocità maxwelliana. I plasmi molto 
caldi generalmente non hanno una distribuzione maxwelliana e devono essere trattati con 
la “ teoria cinetica dei plasmi ”, [12], [13], [14], [15]. 
Il plasma “ freddo “ ha una temperatura elettronica dell’ordine di 104 K, (quella ionica 
può essere anche vicina alla temperatura ambiente), la quale corrisponde alla minima 
energia di ionizzazione di un gas ossia alla condizione in cui l’agitazione termica è 
sufficiente per ionizzare il gas in modo efficace, almeno all’1%. Dato che nella fisica dei 
plasmi si considerano valori di temperatura molto elevati, si adotta la convenzione di 
esprimere la temperatura in electron Volts: eV; precisamente si definisce la temperatura 
di 1 eV come quella alla quale corrisponde un’energia kT uguale all’energia cinetica che 
un elettrone acquisisce in corrispondenza alla caduta di potenziale di 1 V:  
 = 1+;                                                                      
2.3 
dalla precedente equazione si deduce il fattore di conversione della temperatura espressa 
in eV a quella in gradi Kelvin: 
1+ = 11600 /;                                                                
2.4 
Si osservi che l’energia media della distribuzione maxwelliana è (3/2) kT, quindi a un 
plasma di 1 eV corrisponde un’energia di 1.5 eV per particella. Nella tabella 1.2 è 
riportata una serie di tipi di plasma con le loro proprietà caratteristiche. 
Vediamo ora di esporre i concetti fondamentali sui quali è basata la fisica dei plasmi e i 
meccanismi fisici di alcuni fenomeni caratteristici del plasma, che sono necessari per 
capire il comportamento di qualunque sistema che abbia a che fare con esso. 
 
2.1 La schermatura di Debye. 
Per quanto detto in precedenza è evidente che il parametro essenziale per definire lo  stato 
di plasma è la presenza di cariche libere; un plasma non è quindi caratterizzato 
fisicamente dalla densità e dalla temperatura separatamente, ma da una loro 
combinazione che assicuri la sostanziale presenza di fenomeni di ionizzazione. In un gas 
ionizzato lo stato di prevalenza degli effetti collettivi è raggiungibile aumentando il 
numero di particelle cariche intergenti, in quanto, sebbene le forze elettrostatiche, che 
consentono interazioni a lunghe distanze, decrescano proporzionalmente a r-2 (dove con r 
s’indica il raggio di azione delle forze) è però vero che il numero delle cariche 
interagenti, se la distribuzione è uniforme, cresce proporzionalmente a r3. Pertanto è 
possibile, per un numero totale di cariche sufficientemente grande, che la risultante dei 
loro campi elettrici (e magnetici) dia origine a un comportamento a molti corpi 
caratterizzato da azioni a lungo raggio, a differenza di quanto avviene in un gas neutro in 
cui le particelle interagiscono essenzialmente in urti a corto raggio. Per un plasma la 
lunghezza di scala sopra la quale, in un gas ionizzato, gli effetti microscopici di una 
carica libera sono schermati facendo prevalere l’effetto medio collettivo di tutto l’insieme 
delle cariche libere è stata calcolata seguendo il ragionamento proposto da Debye e 
Hückel nel 1923 studiando il comportamento degli elettroliti. Il risultato trovato è il 
seguente: 




12 = &34 *
5/ ;                                                                 
2.5 
La grandezza λD è chiamata la lunghezza di Debye; quest’ultima è la lunghezza di scala 
del plasma entro la quale è schermato l’effetto originato dalla presenza di una carica 
libera; per distanze maggiori di λD l’azione del potenziale elettrico coulombiano, Ф, 
generato da una carica libera diventa trascurabile rispetto all’effetto collettivo medio 
legato all’agitazione termica. Si vedrà in seguito che la lunghezza di Debye porta alle 
seguenti conseguenze sul comportamento del plasma: 
− Limita la portata delle interazioni coulombiane. 
− Domina le interazioni plasma-parete (in particolare il fenomeno della formazione 
delle "guaine" [sheaths]). 
− Determina il comportamento delle sonde nel plasma. 
− Le onde elettroniche nel plasma sono molto smorzate per lunghezze d'onda vicine 
a λD. 
− Influisce su altri fenomeni importanti come la diffusione (scattering) di luce laser 
da parte del plasma. 
 
 
Tabella 2.1 Proprietà caratteristiche di vari tipi di plasma. 














106  0.01 1019  0.7 104  
Vento 
solare 
107  10 1011  7 3 × 104  
Corona 
solare 
1012  102  107  0.07 107  
Interno 
del sole 
1032  103  7 × 108  2 × 10-11  1017  
Plasma 
termonucleare 
1020  104  10 7 × 10-5  1011  
Scarica 
ad arco 
1020  1 0.1 7 × 10-7  1011  
Fulmine 1024  2 103  10-8  1012  
Ionosfera 1012  0.1 104  2 × 10-3  107  
Scarico di un HET   1017  0.1 e·VD   
10 -  40   










2.2 La quasi – neutralità del plasma. 
 
La distribuzione di Boltzmann usata in precedenza indica che lo stato di equilibrio in 
presenza di cariche libere è caratterizzato dal fatto che le differenze delle energie 
elettrostatiche tra diversi punti generate dalle cariche spaziali siano inferiori all’energia 
media del moto termico; per gli elettroni vale dunque la seguente relazione: 
 −∆Ф ≪ ;                                                                
2.6 
Considerando un plasma con densità di ioni positivi ni ed elettroni negativi ne, aventi 
rispettivamente le cariche Zie e −e, l’equazione di Poisson su una distanza caratteristica L 
comporta: 
∇Ф ≈ ∆Ф< = −4 => ? − @ ;                                
2.7 
 
Considerando il significato della lunghezza di Debye, dalle 2.6 e 2.7, ne consegue che per 
L > λD, deve valere la seguente relazione: 




Questo risultato implica la quasi-neutralità di un plasma ossia che dal punto di vista 
macroscopico ioni ed elettroni sono vincolati a muoversi senza apprezzabile separazione 
di carica, sono cioè sempre legati collettivamente da effetti di carica spaziale. Questo 
significa che, nel caso il plasma possa essere considerato come mezzo continuo, ogni sua 
particella elementare macroscopica può essere considerata sostanzialmente neutra. In 
oltre per tutti i plasmi con < Zi > ≈ 1 la relazione di quasi neutralità diventa:  
 
  ≅  .                                                               
2.8 E 
 
2.3 Il parametro del plasma 
Le considerazioni fatte finora sul dominio degli effetti collettivi medi su quelli binari a 
corto raggio sono valide solo se all’interno del volume di una sfera di Debye è presente 
un numero di particelle cariche, ND, sufficiente per rendere efficiente la schermatura del 
potenziale elettrostatico della singola particella carica. Pertanto deve valere una relazione 
del tipo seguente: 
 
 
F2 =  43 12 =  43  
2//&34 *
/ ≫ 1;                                  
2.9 
 
Si può vedere che questa condizione coincide, in effetti, con la richiesta di una 
ionizzazione efficiente, cioè che l’energia termica delle particelle sia grande rispetto al 
loro potenziale coulombiano che genera forze elettrostatiche tra le singole particelle e 
tende a portarle verso la ricombinazione: 




 Ф ≫ 1 ⇒ 434  J ∝ 4345/  = 412 / = 
365/F2/ ≫ 1;   
2.10 
 
 Il parametro del plasma è definito dalla seguente relazione matematica: 
 
 L ≝ 12 ;                                                                       
2.11  
  
Quest’ultima quantità, espressa dalla (2.11), è l’unico parametro adimensionale del 
plasma non magnetizzato e consente di classificare il plasma in base al tipo d’interazione 
che ne caratterizza il comportamento:  
             
I. L ≫ 1 ⇒ il plasma è debolmente accoppiato cioè l’agitazione termica delle 
particelle è più importante delle interazioni elettrostatiche; 
II. L ≪ 1 ⇒ il plasma è fortemente accoppiato in questo caso il suo comportamento 
è caratterizzato dalle interazioni binarie fra particelle generate dalla presenza del 
potenziale elettrico che domina sull’agitazione termica.   
 Ricordando l’espressione della λD: 
L ∝ /5/;                                                   
2.12 
La relazione precedente serve per precisare che il plasma debolmente accoppiato non è 
necessariamente un plasma denso (a ne elevato) ma un plasma con un numero elevato di 
particelle cariche dotate di energia termica sufficiente a vincere il potenziale coulombiano 
che tende a farle ricombinare. Concludiamo dicendo che i plasmi debolmente accoppiati 
sono i più comuni sia in natura sia fra quelli ottenuti in laboratorio. 
 
2.4 La frequenza del plasma 
 La teoria cinetica dei plasmi fornisce il risultato: 
 12 = #NO √2QR ≈ #NO QR ;                                                             
 2.12 
 
La relazione precedente associa la lunghezza di Debye alla velocità termica delle 
particelle: 
 
 #NO  = 
2/5/;                                                          
2.13  
 
e a una scala temporale inversa QR, per la quale si trova l’espressione seguente:  
 
QR = #NO √212 = S
34T
5/ ;                                               
2.14 U 
 
 QR è denominata frequenza elettronica del plasma, essa è una grandezza tipica che 
caratterizza la risposta dinamica del plasma a un disturbo come la creazione di un piccolo 
squilibrio di carica nel sistema; in particolare nel caso di ioni immobili, gli elettroni 





iniziano a muoversi oscillando con una frequenza dell’ordine di QR, per ripristinare la 
condizione di quasi neutralità. Il comportamento oscillatorio del sistema plasma è legato 
al dominio delle interazioni collettive fra le particelle che lo compongono, pertanto esso 
può essere modellato come un sistema di oscillatori accoppiati ognuno dotato di una 
frequenza di oscillazione propria. Ovviamente la frequenza di oscillazione più importante 
è quella più elevata ossia quell’elettronica, essendo gli elettroni, le particelle più mobili e 
veloci del plasma. 
Per una valutazione di massima della frequenza elettronica del plasma si può usare la 
seguente relazione [12]: 
QR ≈ 9V WXYZ;                                                                    
2.14 E 
 
Anche per gli ioni esiste la corrispondente frequenza del plasma, tuttavia avendo questi 
ultimi una massa molto più grande di quell’elettronica, essa è di minore importanza 
rispetto alla frequenza elettronica: 
QR = #NO √212 = S ?
34 T
5/ ≈ QR[ ≪ QR;                       
2.15 
 
La frequenza del plasma è un parametro importante che caratterizza la propagazione delle 
onde nel plasma. In un plasma si possono presentare onde elettromagnetiche e tre tipi di 
onde acustiche, una per ogni specie componente il plasma: neutri, ioni, ed elettroni.  
Quando il plasma è non magnetizzato, si osservano solo onde acustiche; se inoltre il 
plasma è fortemente ionizzato, i tipi di onda acustica presenti sono sostanzialmente due: 
ionica ed elettronica. 
L’onda acustica nel “fluido elettronico “ è chiamata comunemente onda del plasma o 
oscillazione del plasma. La frequenza caratteristica di queste onde è proprio 
quell’elettronica vista in precedenza ed espressa dalla (2.14 a).  
L’onda acustica nel fluido ionico è nettamente differente da quella del fluido elettronico; 
infatti, essa ha una velocità caratteristica più che una frequenza, quest’ultima come visto 
in precedenza è molto bassa (vedi 2.15). La dinamica che regola il fenomeno dell’onda 
acustica ionica e ne determina la differenza da quello dell’onda elettronica è la seguente: 
quando uno ione è spostato dalla sua posizione di equilibrio, gli elettroni, che hanno una 
mobilità più elevata, corrono dietro allo ione attirati dalla forza elettrostatica e ne 
schermano la carica; tuttavia la schermatura non è perfetta, perché avendo gli elettroni dei 
moti termici casuali, permettono la fuoriuscita di piccoli campi elettrici dallo schermo di 
Debye; queste onde acustiche ioniche, dette anche onde ioniche, si propagano con una 
velocità cS detta velocità acustica ionica, oppure velocità del suono ionica: 
\] ≅ [  .                                                                       
2.16  
 




Precisiamo che la velocità acustica ionica è quasi indipendente dalla temperatura 
ionica Ti, perché in realtà esiste un termine proporzionale alla temperatura Ti che è 
stato trascurato perché nei plasmi parzialmente ionizzati normalmente avviene che 
Ti << Te. La relazione (2.16) indica che le onde sonore ioniche possono esistere 
persino quando gli ioni sono” freddi”. 
 
2.5 Le collisioni fra le particelle del plasma. 
 
Per collisioni s’intendono gli incontri o gli urti fra le particelle componenti il plasma o il 
gas che determinano una variazione di quantità di moto significativa delle stesse. I 
processi collisionali consentono e regolano il trasferimento e lo scambio di energia fra le 
varie specie che compongono il plasma. In un gas ionizzato possono avvenire diversi tipi 
di collisioni, quelli principali sono le collisioni elastiche e quelle anelastiche. 
Le collisioni elastiche sono gli urti fra particelle, dove si conserva la loro energia cinetica 
totale; a questo tipo d’interazione appartengono le seguenti collisioni: ione – neutro (con 
possibilità di scambio di carica); elettrone – neutro (con possibilità di scambio di carica); 
neutro – neutro; coulombiane. 
Le collisioni anelastiche sono gli urti nei quali avviene uno scambio di energia cinetica 
media e di energia potenziale elettrica fra le particelle partecipanti; i trasferimenti di 
energia fra le specie componenti il plasma, le interazioni plasma parete, la ionizzazione 
per impatto elettronico e l’eccitazione o la sottrazione degli elettroni di uno ione, sono 
dovuti alle collisioni anelastiche. 
Le collisioni di un gas ionizzato in generale possono essere causate o guidate da 
interazione di tipo viscoso, da forze elettromagnetiche e coulombiane; quando il sistema 
considerato è un plasma, sono le interazioni coulombiane ed elettromagnetiche che 
regolano i processi collisionali. Un plasma è classificato “non collisionale”, o 
“collisionale “ quando il numero di collisioni delle sue particelle è rispettivamente 
“piccolo o grande rispetto a un numero di riferimento”. Un modo per creare un indice del 
grado di collisionalità di un sistema plasma è rapportare una sua lunghezza caratteristica, 
L, con il cammino libero medio, λmfp, delle particelle che compongono il plasma (ossia la 
distanza media percorsa dalle particelle senza essere perturbate fra una collisione e quella 
successiva).  Allora si definisce: 
F^  ≝ _`abc ;                                                                  
2.17  
come il numero di collisioni alle quali una particella va incontro nell’attraversamento 
della lunghezza caratteristica L del plasma. Questa grandezza adimensionale è un indice 
del grado di collisionalità del plasma che è legato ad altri due concetti fondamentali della 
fisica dei plasmi: la frequenza totale di collisione, ν; la frequenza di transito, ωT. Dalla 
teoria cinetica si hanno le seguenti informazioni: 
def
eg1'hR = #NO^ ijj< = #NO^ kiQ = 5lmnoop = 5lnqq re
s
et ⇒     F^  ≝ _`abc = lmnoolnqq = uvw .                                       
2.18  
Dove: ^ ijj è il periodo medio di tempo che intercorre fra una collisione e quella 
successiva; ^ ki è il tempo impiegato da una particella che si muove nel plasma a 
percorrere una distanza pari alla lunghezza caratteristica L. Pertanto in generale si può 
affermare che: 





I. _`abc ≫ 1 ⇒  il plasma è ” collisionale”; 
II. _`abc ≪ 1 ⇒  il plasma è “non collisionale”. 
La frequenza di collisione totale è la somma delle frequenze dei tipi di collisione che 
caratterizzano il plasma, per esempio nel caso di un plasma formato da neutri, elettroni, e 
da un solo tipo di ioni positivi essa è data da: 
p = pxx + px + px + p + p + p;                                    
2.19 U  
Le collisioni fra neutri e quelle tra particelle cariche e neutri sono di tipo viscoso, mentre 
quelle tra particelle cariche sono interazioni coulombiane. In un plasma generalmente 
sono presenti tutti i tipi di collisione ma quelle dominanti sono le coulombiane in 
particolare le collisioni elettrone – ione. Il fatto che le collisioni coulombiane sono 
dominanti è spiegato dai concetti di cammino libero medio e sezione d’urto σ delle 
particelle che è legato a quello del raggio di azione r delle forze coulombiane.  Per un 
plasma fortemente ionizzato la frequenza di collisione totale è sostanzialmente: 
 p ≈ p + p + p                                                  
2.19 E 
 
Ricorrendo nuovamente all’aiuto della teoria cinetica, riportiamo un suo risultato generale 
che correla i concetti di cammino libero medio e sezione d’urto relativi alla collisione fra 
due specie di particelle diverse: 
z5 = #55 = #5 5u{) = 5x)|{) ;                               
2.20  
Dove: “1” si riferisce alla specie di particella mobile nel suo moto relativo rispetto alla 
specie di particella “2”; l12, v12, T12, ν12, σ12, sono, rispettivamente, il cammino libero 
medio, la velocità relativa, il periodo di collisione, la frequenza di collisione e la sezione 
d’urto relative alle collisioni fra le specie di particelle “1” e “2”; n2 è la densità numerica 
della specie “2”. La relazione precedente indica che la fisica dell’interazione fra le 
particelle di un plasma o di un gas sta nella sezione d’urto. Per le collisioni di tipo 
“viscoso”, che sono sostanzialmente interazioni binarie fra due particelle, è stato provato 
che la sezione d’urto è data dalla seguente relazione: 
}5 = 
J5 + J;                                                      
2.21  
dove r1, e r2, sono i raggi medi della molecola neutra, o atomici della particella 
considerata; quindi dalla (2.21) si deducono le seguenti: 
}x = 
J + Jx ≅ 
Jx , per collisioni elettrone – neutro; 
 }x = 
J + Jx ≅ 4Jx , per collisioni ione – neutro; 
  }xx = 4Jx , per collisioni neutro – neutro; 
La stima della sezione d’urto per collisione coulombiana è complicata dal fatto che la 
collisione coulombiana è il risultato della somma di una moltitudine d’interazioni binarie 
deboli a lungo raggio fra lo ione considerato e le altre particelle cariche, ognuna delle 
quali perturba impercettibilmente la traiettoria dello ione considerato. Infatti, queste 
interazioni deboli hanno un raggio d’azione teoricamente infinito e quindi anche la loro 
sezione d’urto è enorme, dalla (2.20) ne consegue che il loro cammino libero medio e 




molto piccolo e che il loro numero di occorrenza sia molto grande. Queste collisioni 
deboli sono chiamate “collisioni di striscio” (glancing collisions), ognuna di esse perturba 
la particella carica considerata modificandogli la quantità di moto con un incremento di 
velocità ortogonale alla direzione della velocità iniziale imperturbata. La teoria cinetica 
riesce a calcolare la perturbazione globale, ∆#~, dovuta a un numero di collisioni deboli, 
N(t), che sono avvenute nel tempo t, dando il seguente risultato: 

∆#~ = 855
4345#4 ln Λ ;                                                               
2.22 
 
dove: il termine “1” è riferito alla specie di particella carica in moto relativo rispetto alla 
particella carica di specie “2”; v0 è la velocità relativa imperturbata della particella 
mobile. La corrispondente frequenza di collisione, p5, fra le specie “1” e “2” è data da: 
 
p5 = 1 = 855
4345#4
∆#~ ln Λ ;                                               
2.23 
 
  per avere una deflessione angolare della traiettoria di 90°, è necessario che sia: 
∆#~ = #4 ;                                                                   
2.24 
 
da cui la relativa frequenza di collisione: 
 
p5|4° = 14° = 855

4345#4 ln Λ ;                                                
2.25 
 
Tramite le: (2.25) e (2.20) è possibile calcolare la sezione d’urto e il cammino libero 
medio per un’interazione coulombiana generata da un numero di collisioni deboli 
corrispondente a una deflessione di 90°:  
 
}5|4° = p5|4°#4 = 855

4345#4 ln Λ ;                                   
2.26 
z5|4° = 1}5|4° = #4p5|4° = 
434
5#4855 ln Λ ;                             
2.27 
 
ricordando le (2.11) – (2.14), e tenendo conto che #4  ≈  #NO, si deduce che:  
L ≝ 512 ≈ 5 #NO 5QR5 ≈ 5 #4

QR5 ∝  5/55/;                                  
2.28 
 
da cui:  
p5|4°  ≈  QR5 ln ΛΛ  ∝ 55/                                                       
2.29 






Se consideriamo un plasma formato da neutri, elettroni ( = −) e ioni in cui un solo 
livello di ionizzazione sia rilevante ( = ?), allora si trovano i seguenti risultati validi 
per le collisioni elettrone – ione: 
  
p|4° = ?234#4 ln Λ ≈  QR ln ΛΛ  ∝  /;                               
2.30 
}|4° =  p|4°#4 =  ?
234#4  ln Λ ;                                                 
2.31 
z|4° = 1}|4° = #4p|4°   = 234
#4? ln Λ.                                          
2.32 
 
Dalle equazioni precedenti si possono diverse considerazioni: 
I. Si può definire un indice del grado di collisionalità del plasma come:  
 
p|4°QR  ≈  ln ΛΛ  ≪ 1 ⟺  Λ ≫ 1, 
 
e dedurre che un plasma non collisionale è anche debolmente accoppiato, 
questa condizione si verifica nei plasmi sufficientemente caldi come 
suggerito dalla (2.30); dall’esperienza si sa che ln Λ ≈ 16 per plasmi da 
fusione nucleare, mentre  ln Λ ≈ 10 nei plasmi da laboratorio.  
II. La (2.32) indica che il cammino libero medio di un plasma non collisionale è 
molto elevato. 
III. La sezione d’urto di una collisione coulombiana con uno scattering di circa un 
radiante è inversamente proporzionale alla potenza alla quarta della velocità 
termica elettronica e questa è un’ulteriore conferma che a parità di massa quanto 
più un plasma è caldo tanto più basso, è il suo grado di collisionalità. 
Un discorso analogo può essere fatto anche per le collisioni ione – ione, ed elettrone – 
elettrone. Risulterà che, essendo la massa ionica molto più grande di quell’elettronica, la 
frequenza di collisione fra gli ioni è più piccola rispetto a quella delle collisioni fra 
elettroni e ioni di un fattore 
 ⁄ 5/, infatti, per  =  si ottengono le seguenti 
relazioni: 
 p|4°p|4°  ≈  
#4#4  ≈ S#4
#4 T
/  & *
5/ ≈  & *
5/ ≪ 1;               
2.32 
 
mentre la frequenza di collisione fra elettroni è dello stesso ordine di grandezza di quella 
fra elettroni e ioni: 




 p|4°p|4°  ≈  
## ≈ 
##  ≈ 1.                                                
2.33 
 
Il rapporto fra massa ionica e massa elettronica è un fattore molto importante perché 
regola il trasferimento energetico nei processi collisionali. Per esempio per le collisioni 
elettrone – ione può essere definito un rateo di trasferimento energetico: 
 
 




Tenendo conto che le collisioni coulombiane sono elastiche e imponendo il bilancio 
dell’energia del sistema elettrone – ione, per le collisioni forti (urti frontali), si ottiene: 
 
 ≝ ∆ 4  ≈  4   ≪ 1.                                                           
2.35 
Risulta evidente che il trasferimento energetico da una specie all’altra è regolato dal loro 
rapporto di massa e quindi è molto piccolo. Nel caso di urti deboli il rateo di 
trasferimento è ancora più piccolo: 
 
 ≝ ∆ 4  ≅ 
#~

#4 ≈  ;                                                  
2.36 
 
dove #~ ≈ \ 5'(  é l’incremento di velocità ionica dopo una collisione debole 
elettrone – ione [12].  
Per le collisioni fra particelle cariche della stessa specie lo scambio energetico è più 
elevato: 
 ≝ ∆ 4  ≅ 
#~

#4 ≈  = 1;                                        
2.37 
 
 ≝ ∆ 4  ≅ 
#~

#4 ≈  = 1.                                     
2.38 
 
Riassumendo i plasmi da laboratorio e quelli naturali sono caratterizzati dalle seguenti 
proprietà: 
− Λ ≫ 1, plasma debolmente accoppiato; 
− 12 ≪ <, efficiente schermatura di Debye; 
− 
uvc ≪ 1, bassa collisionalità con i neutri. 





2.6 Moto di particelle singole in campi elettrici e magnetici.  
Quando il plasma è contenuto in una regione di spazio in cui sono presenti campi 
magnetici ed elettrici, sono possibili, molti più tipi di moti d’onda di quelli descritti nel 
paragrafo 2.4. Questo è dovuto al fatto che il campo magnetico B influenza il moto delle 
particelle cariche rendendo il plasma, un mezzo anisotropo. Per comprendere 
adeguatamente il comportamento del plasma sottoposto a campi elettromagnetici, è 
indispensabile analizzare il comportamento di una particella carica sotto l’effetto di campi 
elettrici e magnetici. 
La base della teoria che sarà esposta in questo paragrafo è l’equazione del moto di una 
particella di massa m e carica q, soggetta alla forza elettromagnetica di Lorentz. Nel caso 
non relativistico l’equazione del moto risulta: 
 
 = q ∙ 






F è la forza elettromagnetica di Lorentz agente sulla particella 
carica; 
                    q è la carica elettrica della particella; 
                    v è la velocità della particella; 
                    E è il vettore campo elettrico; 
                    B è il vettore campo magnetico. 
 
 2.6.1 Moto di una particella carica in un campo elettrico uniforme, (B = 0). 
 
Dalla 2.39 si ricava l’equazione del moto per il caso in esame: 
 
  =  ∙ .                                                                              
2.40 
 
Integrando la precedente equazione è possibile ricavare le espressioni della velocità  e 
dello spostamento  della particella: 
 
 =  ∙  ∙  + 4;                                                                   
2.41 
 
 = 2 ∙  ∙  + 4 ∙  +  4;                                               
2.42 
 
dove con 4 e  4 sono stati indicati rispettivamente lo spostamento e la velocità iniziali 
della particella. 
Allora si può concludere che il moto della particella carica, in presenza di campo elettrico 
uniforme e in assenza di urti, è un moto rettilineo uniformemente accelerato con verso 
dipendente dalla polarità della carica.  
2.6.2 Moto di una particella carica in un campo magnetico uniforme, (E = 0). 
La fisica classica elementare dimostra che in presenza di campo magnetico uniforme e 
costante nel tempo e di campo elettrico nullo, il moto risultante dalla forza magnetica  è 
circolare uniforme e si attua su un piano perpendicolare al campo magnetico. Questo 
moto circolare è caratterizzato da due grandezze, una è la frequenza di girazione 
(gyrofrequency) propria della particella carica, detta anche frequenza di ciclotrone: 




Q^ =  ;                                                                                        
2.43 
l’altra é il raggio di girazione (gyroradius), detto anche raggio di Larmor: 
J_ = #~|Q^| =  ∙ #~|| ∙  ;                                                                     
2.44 
la frequenza vera del moto circolare invece è espressa dalla relazione seguente: 
"^ = Q^2 ;                                                                                      
2.45 
questi risultati si ottengono risolvendo l’equazione del moto: 
  =  ∙  ×  .                                                                      
2.46 
 
La forza elettromagnetica agente sulla particella è ortogonale al campo magnetico, al 
vettore velocità e alla direzione del moto; ne consegue che tale forza (e quindi anche il 
campo magnetico) non compie lavoro sulla particella: 
 ℒ =  ∙  = 
 ×  = 0 .                                                     
2.47 
 
La velocità può essere scomposta in due componenti il vettore parallelo al campo 




 ∥ + ~ =  ∙ 




scomponendo la (2.48): 
 
 ∥ =  ∙ 
∥ ×  = 0 ;                                          
2.49 U 
 ~ =  ∙ 





La (2.49 a) implica che il moto della particella in direzione parallela al campo magnetico 
avviene a velocità costante.  
Dalla (2.49 b) si vede che l’accelerazione della particella è sempre normale sia al campo 
magnetico sia alla direzione del moto ortogonale a B, quindi essa si mantiene sempre 
centripeta (fig. 2.3). 
Poiché l’accelerazione della particella carica è sempre centripeta, necessariamente la 
componente d’accelerazione lungo la direzione del moto è nulla; quindi la componente 
del moto della particella ortogonale a B è circolare uniforme (#~ = \). 
 






Figura 2.3, relazioni geometriche tra
della carica. 
 Pertanto si deduce che gli ioni e gli elettroni ruotano in verso opposto attorno al centro 




Risolvendo le equazioni del moto si ricavano i parametri introdotti 
fare questo si consideri il sistema di riferimento di figura 2.5. 
Per il riferimento scelto l’asse z è parallelo e concorde con il campo magnetico. Allora il 





                                                                                     
 accelerazione, velocità, e campo magnetico, regolate dal segno 
ione è chiamato centro guida, (guiding center




# ¡ = #¢;                                                
# ¢ = #¡;                                            




) (fig. 2.4). 
 
 
 inizio paragrafo; nel 
                      
2.50 U 
                      
2.50 E 
                       
2.50 \ 




Figura 2.5 Sistema di riferimento scelto per l’equazione del moto.
La soluzione della componente di moto parallela al campo magnetico è semplice:
#£
Le equazioni del moto ortogonale sono accoppiate 
appartiene al campo dei numeri complessi:
#
#
dove C1 e C2 sono coefficienti arbitrari complessi. La parte reale della soluzione generale 
può essere espressa nella forma seguente:
#¡ = $ cos
#¢ = §$
l’angolo di fase φ dipende dalle condizioni iniziali del moto, mentre la costante A 
determinata imponendo la condizione di moto circolare uniforme:
#¡ + #¢
 
dalle equazioni (2.53 – 2.54) si ottiene:
#¡ =
#¢ =
La costante #~ è la componente di
dipende dalle condizioni iniziali del moto. La 






= \U.                                                                
fra loro, e la loro soluzione generale 
 
¡  5¨vlN y ¨vlN;                                          

¢  © 




Q^ y ª ;                                                               

sin
Q^ y ª ;                                                            

 
 #~  \U;                                                     
 
· #~ · cos
Q^ y ª ;                                               

 § · #~ · sin
Q^ y ª.                                           

 velocità ortogonale al campo magnetico, anch’essa 
ωc è la frequenza di ciclotrone introdotta 
              
 
















di carica q orbita attorno al suo centro guida. Il segno nell’equazione (2.55 b) dipende dal 
segno della carica q: é negativo se q > 0; per q < 0 vale il segno positivo. 
Integrando le (2.55) si ottiene la posizione oraria della particella: 
 − ^ = J_ sin
Q^ + ª;                                           
2.56 U 
¬ − ¬^ = ±J_ cos  
Q^ + ª;                                  
2.56 E 
dove il segno positivo vale per (q > 0), mentre quello negativo per (q < 0). Alle (2.56) 
corrisponde una traiettoria circolare con centro guida individuato dalle coordinate 
^ , ¬^ . I valori delle coordinate del centro guida dipendono dalla posizione iniziale della 
particella, 
4, ¬4; questo legame è espresso dalle seguenti equazioni: 
4 = J_ sin
ª  +  ^;                                                
2.57 U 
¬4 = ±J_ cos  
ª  + ¬^ .                                        
2.56 E 
L’equazione della traiettoria del moto ortogonale espressa rispetto al riferimento scelto è: 

 − ^ + 
¬ − ¬^  = J_ = & ∙ #~|| ∙ * .                 
2.57 
La (2.57) dimostra che le orbite degli ioni hanno un raggio molto più grande di quelle 
elettroniche: 
J_J_ =  ∙ #~#~ =  [ ≫ 1;                                                              
2.58 
essendo: 
#~_~#NO ∝ 1√ .                                                                                                     
 
In conclusione per le particelle cariche immerse in un campo magnetico uniforme, è stato 
dimostrato che: 
 
− rispetto a un sistema di riferimento come quello di figura 2.5, gli ioni 
positivi compiono un moto circolare uniforme con verso orario, mentre 
gli elettroni e le particelle con carica negativa compiono il medesimo 
moto ma con verso antiorario;  
− il moto parallelo al campo magnetico non è influenzato da esso, ma è un 
moto a velocità costante;  
− in generale il moto complessivo delle particelle cariche è un moto 
elicoidale a passo costante.  
 




2.6.3 Moto di una particella carica
Assumiamo per semplicità che i campi
Procedendo analogamente a quanto fatto nel paragrafo precedente scomponiamo 
l’equazione del moto rispetto al sistema di riferimento riportato in figura 2.6.









Allora si vede che il moto parallelo al campo magnetico, individuato dalla coordinata 
del sistema di riferimento di figura 2.6, è un moto rettilineo accelerato dal compo
del campo elettrico parallelo al campo magnetico. Se il campo elettrico parallelo è 
uniforme nello spazio e costante nel tempo
accelerato. 
Il moto ortogonale al campo magnetico è descritto dalle e
due equazioni sono accoppiate 
lineare non omogeneo. Per la parte omogenea del sistema
stesse considerazioni fatte nel paragrafo precedente. Poiché i c




 in un campo elettromagnetico. 




  y ~;                                                                  

  £ · ®;                                                                    

 ¡ · ¯ y ° · ±;                                                       

 
#£   £;                                                                     

# ¡    · ²¡ y  #¢ · ³;                                        

# ¢    · 
¡   #¡ · .                                        

, allora il moto parallelo a B è uniformemente 
quazioni (2.60 b) e (2.60 c). L
e costituiscono un sistema di equazioni differenziali 
 delle equazioni valgono le 
ampi sono stati assunti 
 
#~_ cos
Q^ y ª y ¢ ;                                         

              
 
 2.59 U 















#¢ = § √22 #~_ ∙ sin
Q^ + ª   ¡ ;                                  
2.61 E 
dove: 
#~_ = &#¡ − ¢ *
 − &#¢ + ¡ *
 = \. ;                          
2.62   
 
la quantità #~_ è la componente circolare (di Larmor) del moto ortogonale al campo 
magnetico. 
Anche in questo caso il segno positivo vale per q < 0, quello negativo per q >0. Rispetto 
al caso in cui era presente il solo campo magnetico, compaiono i termini che descrivono 
l’effetto combinato dei campi: elettrico e magnetico; questi ultimi possono essere espressi 
in forma vettoriale:  
~´ =  ×  .                                                                           
2.63 
La velocità di deriva ~´ è indipendente dalla carica e dalla massa; pertanto tutte le 
particelle cariche siano ioni o elettroni, derivano muovendosi nello stesso verso in 
direzione ortogonale ai campi: magnetico ed elettrico (fig. 2.7). Il moto ortogonale al 
campo magnetico può essere scomposto per tanto in due parti: 
~ = ~_ + ~´;                                                            
2.64 
− ~_ é il moto circolare di Larmor ortogonale al campo magnetico. 
− ~´ è il moto di deriva ortogonale al campo elettrico e a quello 
magnetico. 
Consideriamo il solo moto ortogonale al campo magnetico, quindi assumiamo che il 
campo elettrico E sia ortogonale a B; il raggio di Larmor della generica particella carica è 
dato da: 
J_ = |~|Q^ = |~_ + ~´|Q^ .                                                 
2.65 
Dalla (2.65) si vede che quando il componente del moto circolare di Larmor ha una 
componente parallela e concorde con la velocità di deriva, il raggio dell’orbita della 
particella aumenta, viceversa diminuisce. Allora ne consegue che la traiettoria della 
particella nel piano ortogonale al campo magnetico è di tipo cicloidale (fig. 2.7). Il centro 
guida dell’orbita della particella trasla con una velocità, ^  pari a quella di deriva:  
^ = ~´ =  ×  .                                                        
2.66 
In accordo con quanto detto nel sottoparagrafo (2.6.2), gli elettroni compiono la rotazione 
attorno al proprio centro guida con verso opposto a quello degli ioni, perché il verso della 
velocità angolare del moto di Larmor dipende dalla carica della particella. 
 






dall'effetto combinato dei campi
magnetico.
 
Dall’osservazione della figura 2.7 si possono fare le seguenti considerazioni:
1. se il campo elettrico e quello magnetico fossero sufficientemente elevati 
per ridurre i raggi di Larmor degli elettroni e soprattutto degli ioni, 
rendendoli molto più piccoli di una lungh
allora il moto dom
particelle traslare nell
magnetico;  
2. nel caso in cui le intensità dei campi
raggio di Larmor ionico molto più elevato di una lunghezza caratteristica 
del plasma, allora il moto circolare degli ioni potrebbe essere 
approssimato con una traiettoria rettilinea, perché in questo caso non 
riuscirebbero a compiere un ciclo prima di percorr
caratteristica; un caso simile a questo
dei motori a effetto Hall.
In conclusione il moto delle particelle cariche immerse in un campo elettromagnetico può 
essere scomposto in tre parti: il moto parallelo al ca
Larmor ortogonale a B e il moto di deriva ortogonale a 







 Deriva delle particelle generata 
: elettrico e 
 
 
ezza caratteristica del plasma, 
inante sarebbe quello di deriva e si vedrebbero le 
a direzione ortogonale ai campi elettrico e 
 B ed E fossero tali da rendere il 
ere la lunghezza 
 si verifica per esempio nei plasmi 
 
mpo magnetico, il moto circolare di 
B e a E; traducendo quest
 
#∥ + ~_ + ~´ .                                                         
              
 
o 
   
2.67 






Figura 2.8 Traiettoria della particella carica immersa 
nei campi uniformi: elettrico e magnetico. 
 
2.6.4 Il parametro di Hall. 
In realtà il plasma è un sistema formato da un numero sufficientemente elevato di 
particelle perché avvengano delle collisioni che disturbano il moto della particella singola 
descritto in precedenza. Per descrivere la consistenza di questo disturbo collisionale è 
stato introdotto il parametro di Hall, µ, definito come il rapporto fra la frequenza di 
ciclotrone del tipo di particella e quella di collisione:  
µ = Q^p^ ;                                                                               
2.68 
Il parametro di Hall dipende da: massa, carica, e temperatura delle particelle; esso è un 
indice del numero di cicli compiuti dalla particella durante il periodo medio trascorso in 
assenza di collisioni. In base alla grandezza del parametro di Hall possono distinguersi tre 
casi interessanti: 
− µ ≫ 1: le particelle compiono molti cicli prima di essere disturbate dalle 
collisioni.  Il moto dominante è quello di deriva, pertanto sia gli ioni sia 
gli elettroni si muovono mediamente nella stessa direzione e con verso 
concorde; una situazione simile si verifica per gli elettroni nei plasmi dei 
motori a effetto Hall, in questo caso gli elettroni derivano ortogonalmente 
al campo magnetico e a quello elettrico, non si verifica invece per gli ioni 
perché sono pesanti e seguono una traiettoria quasi rettilinea accelerati 
dal campo elettrico; 
− µ ≪ 1: le particelle mediamente non riescono a compiere un ciclo 
durante il tempo medio che intercorre fra due collisioni successive, ne 
consegue che il moto dominante è quello parallelo al campo elettrico; gli 
ioni nel plasma dei motori a effetto Hall si trovano in una situazione 
simile a questo caso, infatti, la frequenza di collisione ioni – elettrone è 




molto elevata, per cui gli ion
accelerati dal campo elettrico presente nel motore.
− µ ≈ 1: in questo caso le 
al campo elettrico son
In figura 2.8 è rappresentato l’effetto delle collisioni sulla traiettoria dell’elettrone nel 
caso di moto piano ortogonale al campo magnetico. Gli asterischi riportati in figura 
indicano l’avvento di una collisione, si può vedere che quanto
delle collisioni, tanto più grande sarà la devia
più piccolo sarà l’angolo di Hall 
Per gli ioni vale il medesimo discorso, l’unica differenza sta nel fatto che compiono cicli 
con verso opposto a quello degli elettroni.
Per ulteriori approfondimenti sulla fisica dei pl





2.7 La formazione delle guaine nel plasma.
 La formazione della guaina (sheath
messo in contato con una parete solida
molto interessante perché condiziona il comportamento delle sonde intrusive
immerse nel plasma e più in generale il comportamento del plasma confinato all’interno 
di una camera. Facendo riferimento alla figura 2.9, si può descrivere il meccanismo che 
determina la formazione della guaina. 
parete ed ha uno spessore dell’ordine di poche lunghezze di Debye, t
regione di guaina si osservano le variazioni di potenziale elettrico significative, questo 
fenomeno è dovuto allo squilibrio di carica generato dalla 
ioni e gli elettroni del plasma:  #
alla parete e in numero più elevato degli ioni positivi caricandola negativamente
consegue che si crea un accumulo di ioni nella regione adiacente all




i non riescono a compiere cicli, ma 
 
componenti del moto parallela e perpendicolare 
o comparabili. 
 più elevato è il numero 
zione della direzione di deriva, ossia tanto 
θ definito dalla relazione seguente: 
µ  tan
·.                                                             
 
asmi magnetizzati si rimanda il lettore alla 
 
 
 Deviazione della direzione di deriva dell'elettrone 
 
 
) è un fenomeno che si manifesta quando un plasma è 
 (vedi rif. [12], [13] e [17]). Questo fenomeno è 
 che 
 La “guaina” si forma nella regione adiacente alla 
G ≈ 5λD, [17]. 
differenza di mobilità fra gli
NO  G #NO  ; infatti, gli elettroni arrivano più facilmente 
a parete che tendono a 
 













Questa differenza di distribuzione di carica genera una differenza di potenziale fra il 
plasma imperturbato e la parete, se 
plasma imperturbato sia nullo
per effetto della schermatura di Debye la variazione di potenziale si attua entro uno 
spessore di alcune  1
è associata a un campo elettrostatico che
respingendoli all’esterno del
potenziale ossia la magnitudine della differenza di potenziale
soddisfare la legge della diffusione ambipolare
conservazione della carica e della massa
deve essere uguale al flusso di ioni in prossimità della parete
flusso di elettroni raccolto dalla parete per bilanciare la carica
basata sui modelli del plasma 
[15] e [17]). Qui 
monodimensionale approssimata al primo ordine, ossia riportiamo i risultati validi per il 
modello di guaina sottile
Assunzioni:
− Assenza di campo magnetico.
− Plasma non collisionale: (  
− Un solo livello di ionizzazione è rilevante, si assumono tutti gli ioni con 
carica q = Ze.
− Ioni derivanti freddi: 
− Il plasma è in 
effetti della ionizzazione nel cuore del plasma e della
quindi che la 




                                                                                     
Figura 2.10 Andamento del potenziale di guaina. 
assumiamo convenzionalmente che il potenziale del 
, (Фp = 0), allora il potenziale di parete è negativo
2, come indicato in figura 2.9. All’equilibrio la barriera di potenziale 
 tende a confinare gli elettroni in eccesso 
la regione di guaina. Perciò l’altezza della barriera di 
 si autoregola
 [12], ossia: per il rispetto della
, il flusso di ioni, nel confine guaina plasma
, il quale deve uguagliare il 
. La teoria delle guaine è 
a equazioni fluide, (si vedano riferiment
di seguito riportiamo i risultati fondamentali relativi alla teoria 
: 
 
 1'hR   ;  1   G  12;  5 + G  ). 
 ¸ G #NO ,    ; x 9 . 
equilibrio termodinamico, cioè si assumono trascurabili gli 
concentrazione numerica delle particelle sia stazionaria: ¹x
¹N   0; . 
lla Boltzmann: 




, (Фw < 0), 
 in modo di 
 
, 
i: [12], [13], [14], 
 ,  ;  105» , 
 ricombinazione e 
                         
 2.70 








 = Γ;                                    
2.71 
 




La conservazione dell’energia della particella ionica di carica Ze: 
 
¸  =  ¸ S1 − 2 ?
Φ − Φ¿¸ T
5/ .                 
2.73 
 
Per l’equazione di continuità:  
 
  =   S1 − 2 ?
Φ − Φ¿¸ T
5 .                    
2.74 
 
L’andamento delle densità: elettronica e ionica, è riportato in figura 2.10.  
 
 
Figura 2.11 Andamenti delle densità: elettronica e ionica del plasma, [17]. 
 
Confine guaina plasma dal lato del plasma: la densità elettronica è distribuita alla 
Boltzmann e che il plasma è poco perturbato. Perciò deve valere la relazione seguente: 
 
 |Φ| 9  |Φ¿| 9 kTÂ 9 mÄvÄ¿ ;                                            
2.75 
 
dall’equazione di Poisson approssimata [12] si ricava un andamento esponenziale del 
potenziale del plasma:  
 Φ  =  ΦÆ  , ( Poisson);                                                     (2.76)  
 





Æ =  12 S1 − ¸ T ;                                                     
2.77 
 
 Φ = $²1 − 
¡¡o Ç⁄ ³ + Φ¿ ≈  $²1 − 
¡¡o Ç⁄ ³;    
2.78 
 
Per avere una soluzione reale e quindi fisicamente significativa deve essere soddisfatta la 
condizione, X >0, dalla quale deriva il criterio della guaina di Bohm: 
 




La velocità degli ioni all’ingresso della guaina deve essere maggiore della velocità di 
Bohm ¸É. Sebbene questa condizione sia sempre verificata, generalmente si assume che 
la velocità degli ioni all’ingresso della guaina sia uguale alla velocità di Bohm essendo 
quest’ultima dello stesso ordine di grandezza della precedente; pertanto vale la relazione:  
 
 
¸ = ¸É = [ ;                                                                 
2.80 
 
in questo modo si sta assumendo che la posizione del confine guaina plasma si trovi in 
corrispondenza del punto in cui il potenziale elettrostatico dello ione sia uguale 
all’energia termica elettronica: 
 ÊΦË¿ − Φ¿Ê = 5 mÄuÄ¿ = ÍÎÏ ≅ |Φ¿|.                         
2.81  
 
Da quanto detto finora deve esistere all’interno del plasma una regione intermedia, 
confinante da un lato con la guaina e dall’altro con il cuore del plasma, dove gli ioni sono 
accelerati da un campo elettrico molto debole che non riesce a perturbare 
significativamente il plasma mantenendo inalterata la condizione di quasi neutralità. 
Questa zona del plasma è chiamata regione di “pre – guaina”, (pre – sheath), qui il 









fino al valore del potenziale d’ingresso guaina: 
 
 
 Φ¿ ≅ − ÍÎÏÂ ;                                             
 2.83  
 








Interno della guaina: in prima approssimazione si può estendere l’andamento 
esponenziale del potenziale all’interno della guaina imponendo la condizione al contorno 
alla parete; quest’operazione può essere fatta imponendo le seguenti relazioni:  
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Confine guaina parete: si assume che in prossimità della parete siano presenti solo ioni 
positivi che sono attratti dalla carica negativa accumulatasi nella parete, quindi la densità 
di carica ρC e la densità di corrente J sono legate dalla seguente relazione:  
 Ò^ = ? +  ≅ ? = Ó¸ ;                                                 
2.86 
 
introducendo la (2.86) nell’equazione di Poisson, (2.76) si ottiene un andamento del 
potenziale alla Child - Langmuir: 
 
 




l’espressione esatta della corrente di Child - Langmuir, riportata da [13], è la seguente: 
 
ÓÔOjÕ = ÓÔ Ö $× = 49 34 &2*
5/ +Õ/Ô  ;                    
2.87 E   
 
dove, xC è lo spessore della guaina di Child, Vd è la caduta di potenziale del plasma che 
avviene sulla distanza xC. 
 
 
Pertanto la regione di guaina può essere suddivisa in due zone distinte caratterizzate da un 
comportamento diverso delle particelle: 
 
− la guaina di Child – Langmuir che è la zona adiacente alla parete caratterizzata 
da un forte squilibrio di carica;  
− la guaina di Debye che è la zona dove le particelle tendono a ripristinare la quasi 
neutralità schermando il potenziale elettrostatico (vedi figura 2.12). 
 




         
 
Dalla teoria cinetica 





dove Ú #Ù > è la velocità media delle particelle per distribuzione maxwelliana:
 
Tuttavia gli ioni sono freddi ed hanno una velocità media che è sostanzialmente quella di 
deriva, in oltre si è visto che il loro flusso è uniforme in tutto lo spazio occupato 















                                                                                     
                     Figura 2.12 Suddivisione della regione di guaina, [17].
(vedi rif. [12]) è noto che per la distribuzione maxwelliana i flussi di 
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2.90 
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tenendo conto che nel confine guaina
osservano la relazione di quasi neutralità del plasma:
potenziale di parete assume la forma seguente
 
 




generalmente nei plasmi più comuni si ha:
 eΦÑ  ; à ,       à È 3
 
per esempio: 
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-plasma la densità ionica e quell’elettronica
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tizzazione del modello di guaina sottile
 
 
 Modello monodimensionale della guaina. 
















2.8 L’erosione dei materiali causata dal fenomeno dello 
“sputtering”. 
L’erosione attuata dal plasma, detta “sputtering”, è un fenomeno derivante dall’impatto di 
ioni positivi energetici (1 keV), come Xe+, sulla superficie di una parete solida, per 
esempio quella di una sonda o quella del canale di un propulsore a effetto Hall. In 
generale, quando queste particelle impattano sulla superficie di una parete, si possono 
avere i seguenti fenomeni: 
 
I. gli ioni penetrano nel materiale che colpiscono per una certa profondità e 
s’impiantano determinando un’alterazione della struttura e della 
composizione del materiale della superficie colpita; per questo motivo lo 
sputtering è influenzato anche da questo fenomeno;  
 
II. gli ioni sono riflessi, e questo è possibile solo se la massa degli atomi 
colpiti è molto maggiore di quella degli ioni incidenti. In realtà il 
fenomeno è più complesso e dipende dall’angolo con cui gli ioni 
colpiscono la superficie; 
 
 
III. le particelle possono essere emesse, questo processo è denominato 
sputtering. Nel caso dei metalli, generalmente il materiale emesso 
consiste di atomi neutri, tuttavia si osservano anche insiemi di atomi che 
spesso sono singolarmente ionizzati.   
 
Lo sputtering è il fenomeno più importante fra quelli menzionati, in oltre è interessante 
perché può condizionare le prestazioni e la vita operativa di una sonda immersa nel 
plasma e del propulsore stesso. L’emissione di materia della parete bersagliata dipende 
sensibilmente dalla struttura geometrica ed elettronica della superficie e dal suo grado di 
pulizia. La generazione di questo fenomeno avviene quando l’energia dello ione supera 
un valore di soglia Et, il quale dipende a sua volta dalle caratteristiche del materiale 
bersaglio, e dalle masse dello ione proiettile e dell’atomo del materiale bersaglio. Per 
esempio nel caso di ioni di xeno si ottiene: Et ≈ 34 eV per l’acciaio; Et ≈ 161 eV per la 
grafite (fig. 2.13). L’intensità dell’emissione di materia dipende dall’energia media degli 
ioni e dall’angolo d’incidenza del proiettile sulla superficie. Un indice della produzione di 
materia erosa è il numero di atomi eiettati dalla superficie per numero di ioni incidenti Y 
(yeld sputtering); l’esperienza dimostra che Y aumenta al crescere dell’angolo 




0cos Û ;                                                           
2.95 
 
Per elevati angoli d’incidenza si vede che il rapporto ã
Ùã
4 diminuisce a causa della 
riflessione degli ioni che invece aumenta. 




Figura 2.14 Andamenti 
di Xe, per ferro e graffite
 
2.9 L’emissione secondaria di elettroni (
L’emissione secondaria di elettroni, così come lo sputtering, è un fenomeno fortemente
influenzato dalla geometria e dal grado di pulizia della superficie che è esposta al fascio. 
La teoria afferma che questo fenomeno può originarsi sia da elettroni provenienti dalle 
particelle bersaglio sia da elettroni appartenenti ai corpi incidenti. Inoltre esistono due 
modi di trasferimento di energia agli elettroni secondari:
 
I. nel modello dell’
degli ioni è trasferita agli elettroni bersaglio attraverso collisioni 
anelastiche. 
 
II. nel modello del 
nell’impatto sulla superficie bersaglio e trasferiscono l’energia di 
ionizzazione rilasciata agli elettroni. 
 
 
Nel caso di emissione cinetica, la teoria determina una velocità #N = 1.05 · 10 /, oltre la quale la produzione di elettroni secondari 
aumentare rapidamente con l’energia degli ioni. 
soglia energetica degli ioni, ad esempio per gli ioni di Xe è stata calcolata una soglia di 7.5 +; tuttavia esistono dei fenomeni a livello quasi 
degli ioni pesanti (ad esempio per il caso dello Xe1.7 +). 
 Considerando ora solo ioni con energia minore di 
meccanismo dominante per la produzione di elettroni secondari. Non si rileva nessuna 
soglia per questo caso. Il fenomeno è in genere piccolo e dipende dall’energia di 
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2.96 
 
L’effetto dell’emissione secondaria può rivelarsi, come già detto, importante ai fini della 
misura della corrente; ad esempio, si veda che uno ione di Xe+ con energia di 1 keV che 
impatta su una superficie di Molibdeno produce 0.03 elettroni per ione, che per una sonda 
di Faraday sprovvista di meccanismi di soppressione di elettroni secondari, rappresenta 
un errore del 3%.  Considerando gli ioni doppi Xe++, si osserva che gli effetti prodotti da 
questi ultimi sono anche maggiori. Nella tabella 2.2 sono riportati valori di à per i casi 
d’impatto di ioni di Xe su grafite e su ferro a confronto. Si può osservare che il fenomeno 
è assente nel caso della grafite per gli ioni singolarmente ionizzati, mentre à assume un 
valore di 0.21 nel caso di ioni doppiamente ionizzati. Infine, la dipendenza di à 
dall’angolo d’incidenza, sembra essere poco rilevante. 
 
Tabella 2.2 Valori di γ per impatto di ioni monovalenti e bivalenti di Xe su 
graffite e ferro (ALTA). 
Bersaglio Ioni Xe+ Ioni Xe++ 
C 0 0.21 
Fe 0.015 0.24 








Diagnostiche del plasma e strumenti di misura. 
 
Come anticipato nel profilo della tesi (vedi cap. 1), in questo capitolo saranno presentati 
vari tipi di strumenti diagnostici che possono compiere misurazioni utili per raggiungere 
gli obiettivi della missione spaziale SPES. L’esame di ogni strumento preso in 
considerazione si basa su una ricerca d’informazioni ottenute dalla letteratura tecnica 
avuta a disposizione (e riportata nelle pagine dei riferimenti). In particolare per ogni 
strumento saranno specificati il modo di funzionare e la grandezza che è capace di 
misurare; inoltre saranno esaminati la sua architettura e se necessario esempi di 
applicazione dello strumento in progetti di sistemi di diagnostiche tratti dalla letteratura 
tecnica.    
3.1 Le diagnostiche del plasma. 
In questa sezione sono esaminatele diagnostiche adatte per le misurazioni delle proprietà 
fisiche del plasma o dei suoi parametri. Dato che il progetto di SPES è fortemente 
limitato in termini di: peso, ingombro, complessità costruttiva e costo dei sistemi del 
satellite, le diagnostiche che saranno considerate sono quelle di tipo intrusivo. Rispetto 
alla scelta di diagnostiche di tipo non intrusivo come la spettrografia o la LIF, (Laser 
Induced Fluorescence), quella delle diagnostiche intrusive offre i vantaggi di eseguire 
misurazioni locali e di ridurre i costi e la complessità costruttiva del sistema. Tuttavia in 
questo modo si rinuncia a fare dei rilevamenti nel cuore del pennacchio emanato dal 
propulsore, infatti, a causa dei vincoli di progetto, non si possono utilizzare sistemi  
meccanici di movimentazione rapida delle sonde per evitare il problema della loro 
erosione. Pertanto l’utilizzo delle diagnostiche intrusive per questo progetto è previsto 
solo nelle zone dove il plasma non crea problemi di erosione dei materiali.  
3.1.1 Sonde di Langmuir. 
La sonda di Langmuir è sostanzialmente un elettrodo avente, la forma di un piccolo tubo 
di materiale conduttore che può essere introdotto in un plasma al fine di raccogliere 
correnti ioniche o elettroniche in risposta alla differenza di potenziale elettrico imposta 
fra la sonda e il plasma. Variando il voltaggio della sonda è possibile fare una stima della 
corrente raccolta dalla sonda, I, in funzione della differenza di potenziale fra sonda e 
plasma, V, ottenendo la caratteristica I – V della sonda. Analizzando la curva 
caratteristica della sonda è possibile ricavare informazioni sulle seguenti grandezze del 
plasma: densità numerica ionica ed elettronica, n, temperatura elettronica locale, Te, 
potenziale elettrico locale, Vp, funzione di distribuzione della velocità elettronica, 
fe(v); tuttavia non è possibile ricavare informazioni sulla temperatura ionica, Ti. Il 
plasma è un ambiente severo perla sonda perché causa l’erosione e la sollecitazione 
termica delle pareti solide, inoltre è facilmente perturbabile dall’intrusione di oggetti 
esterni. Pertanto si devono applicare delle tecniche speciali per proteggere la sonda dal 
plasma, per minimizzare la perturbazione e per assicurare che il circuito della sonda 
fornisca valori accurati della caratteristica I – V. La punta della sonda è fabbricata con 
materiali resistenti alla temperatura elevata, generalmente tungsteno in fili o bacchette 
con diametri dell’ordine di: 0.1 – 1 mm, ma nei casi estremi si usa anche il carbonio [17]. 
Per isolarla dal plasma la bacchetta è introdotta in un tubo di ceramica (generalmente 
allumina) eccetto che per un tratto lungo, da 2 a 10 mm partendo dall’estremità, che dovrà 
essere esposto al plasma. Questi materiali possono essere esposti ai normali plasmi da 




laboratorio, che sono a temperatura relativamente bassa, senza subire erosione 
significativa per sputtering o fondere. Per minimizzare la perturbazione del plasma, che si 
genera inevitabilmente immergendo la sonda in esso, si desiderano diametri, del tubo di 
ceramica, inferiori a 1 mm, tuttavia molto spesso ci si deve accontentare di diametri 
dell’ordine di pochi millimetri. La punta della sonda di tungsteno deve sporgere dal tubo 
di ceramica senza toccarlo in modo di isolarlo elettricamente da eventuali rivestimenti di 
materiale conduttore che potrebbero formarsi per deposizione sulla superficie del tubo di 
ceramica. Tutto l’assemblaggio deve essere incapsulato in una camicia d’acciaio 
inossidabile (o in un tubo di vetro) avente diametro esterno dell’ordine di 6 - 9 mm (vedi 
fig. 3.1), che deve essere sigillata a vuoto. Il sigillo a vuoto della sonda preferibilmente è 
posto nella parte terminale che non sarà immersa nel plasma, per evitare che esso sia 
eroso e si generino delle fessure. La parte che va immersa nel plasma dovrebbe essere 
quella protetta dalla ceramica, diverse sonde commerciali hanno la loro punta rafforzata 
con un tubo metallico (tungsteno o molibdeno) ma questo aumenta lo spessore della 
punta che può perturbare anche i plasmi meno densi. Quando il plasma è abbastanza 
denso come nel caso dello scarico di un propulsore, la sonda non può resistere al calore 
trasmessole per diffusione, quindi è necessario montarla in un organo di movimentazione 
veloce che la immerga nel plasma e la estragga da esso in tempi inferiori a un secondo. In 
oltre quando la sonda è in assetto per raccogliere ioni è soggetta al fenomeno dello 
sputtering che erodendola ne modifica l’area di raccolta e quindi ne falsa le misurazioni. 
Per ridurre questi problemi si costruiscono sonde di Langmuir con punta di carbonio (si 
veda l’esempio riportato in figura 3.2).   
       
 
Figura 3.1 Assemblaggio di una sonda di Faraday. 
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La figura 3.3 illustra il principio del funzionamento della sonda di Langmuir:
dopo che la sonda 
differenza di potenziale elettrico fra la sonda stess
potenziale della sonda
“terra”, mentre il potenziale del plasma
potenziale fra il plasma
“ terra “ consideriamo la sua superficie esterna. Per ogni valore del volt
raccoglie delle particelle cariche del plasma e il valore corrispondente della corrente 
elettrica è misurato da un amperometro. Se la griglia di valori è sufficientemente 
può ricavare la caratteristica I 
curva rappresentata in figura 3.4.
 
Figura 3.2 Sonda di faraday con punta di carbonio [17].
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Figura 3.4 Caratteristica I 
L’andamento della caratteristica riflette il comportamento della sonda immersa in un 
plasma neutro che può essere descritto dai modelli della teoria delle sonde elettrostatiche; 
in particolare se lo spessore della guaina è molto minore della dimensione car
della sonda, si può adottare il mod
applicare la teoria monodimension
come un piano indefinito. Qui di seguito riportiamo un riassunto
sonda immersa in un plasma basandoci sul modello di guaina sottile, ossia assumendo che 
sia verificata la condizione: 
 
 
Dove, tG è lo spessore della guaina, e r
Se la sonda immersa in un plasma neutro non ne perturbasse l’equilibrio essa drenerebbe 
dal plasma una corrente data da: 
 
    	 
 
 
Poiché la massa dello ione è molto più grande di quella dell’elettrone, la 
trascurabile, per cui: 
 
    	 
 
In realtà la sonda introduce sempre
esse possano essere, influenzano il comportamento della sonda. 
sonda è fatta flottare, (cioè quando 
tende a raccogliere solo elettroni
          Capitolo 3
 
- V tipica  di una sonda di Langmuir. 
atteristica 
ello della guaina sottile, [17], [20], e quindi si può 
ale, (vedi cap. 2), schematizzando la parete della sonda 
 del comportamento della 
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caricandola negativamente, fino al punto che, se altri elettroni si avvicineranno alla sua 
superficie, essi saranno respinti. Avviene quindi il processo di formazione di una guaina 
intorno alla superficie della sonda ossia si crea una regione avente, uno spessore 
dell’ordine di alcune lunghezze di Debye, λD, all’interno della quale si è creato un 
accumulo di ioni che bilancia i flussi di carica per il rispetto della neutralità del plasma e 
genera una barriera di potenziale che confina gli elettroni sulla superficie di parete della 
sonda. Di conseguenza la sonda assume un potenziale elettrico minore di quello del 
plasma, la differenza è data da:  
 
$%&    '($%&  )   *+	 ln
.
20.	
1/3 ;               (3.2 a) 
  = ( − );                                                                                     (3.2 b) 
  = ( − ) = 0;                                                                            (3.2 c) 
 
Vf è il potenziale della sonda flottante, ossia è la differenza di potenziale fra elettrodo e 
plasma indisturbato quando la corrente elettrica raccolta dalla sonda è nulla. Vf è negativo 
perché la sonda assume un potenziale elettrico minore di quello del plasma quando è fatta 
flottare; questo avviene perché essendo gli elettroni più mobili degli ioni, tendono ad 
addensarsi sulla superficie della sonda caricandola negativamente, e quindi abbassando il 
suo potenziale rispetto a quello del plasma. 
Aumentando il potenziale della sonda (mediante un opportuno circuito elettrico di 
alimentazione esterno) fino a portarlo a un valore pari a quello del plasma indisturbato Vp, 
è annullata la barriera di potenziale che blocca gli elettroni. Ne consegue che la corrente 
drenata dalla sonda è sostanzialmente dovuta agli elettroni raccolti da essa, e diventa 
proprio quella espressa dall’equazione (3.1 b), la quale può essere espressa anche nella 
seguente forma: 
 
()89%8: =  ≅ 	 = − < *+	20.	=
13 ;                                      (3.3) 
 
Questa condizione corrisponde al ginocchio della curva caratteristica I – V della sonda 
riportata in figura 3.4. Aumentando ulteriormente il potenziale dell’elettrodo non si hanno 
aumenti significativi di corrente, anzi in teoria sono nulli perché la sonda sta già 
raccogliendo tutti gli elettroni disponibili quando Vs = Vp. La zona della caratteristica 
corrispondente alla condizione di sonda polarizzata positivamente in cui Vs > Vp, è 
chiamata zona di saturazione elettronica, e Ies è chiamata la corrente di saturazione 
elettronica. In realtà la saturazione elettronica si ottiene in corrispondenza del potenziale, 
Ves, che è leggermente maggiore di quello del plasma, tuttavia la differenza è trascurabile 
per cui sostanzialmente si può assumere che 	 ≅ , e  	 ≅ . 
La zona della curva caratteristica corrispondente all’intervallo di valori del potenziale 
dell’elettrodo, Vis < Vs <Vp, corrisponde alla condizione di sonda polarizzata 
negativamente ed è chiamata la zona esponenziale perché l’andamento teorico della 
corrente raccolta dalla sonda è esponenziale; la sua espressione è la seguente: 
 
() =  − 	 ∙ ?	@ABCDE;                                         ( 3.4) 
 
Dove Iis, è la corrente di saturazione ionica della sonda, Vis è il valore del potenziale 
della sonda per il quale la corrente raccolta da essa è sostanzialmente uguale a quella di 
saturazione ionica. Data la bassa intensità della corrente ionica Vis è quasi uguale al 




potenziale flottante (Vis ≈ Vf) e si trova in corrispondenza del piede della curva riportata in 
figura 3.4. Dalla precedente equazione si vede che la corrente elettronica aumenta 
esponenzialmente all’aumentare del voltaggio della sonda fino a portarlo al valore del 
potenziale del plasma imperturbato. 
La zona di saturazione ionica si trova in corrispondenza dei valori, del potenziale della 
sonda, appartenenti alla regione: Vs <Vis; in queste condizioni la sonda è polarizzata 
negativamente, tutti gli elettroni sono respinti dalla sonda che raccoglie invece il numero 
massimo di ioni possibile. Il valore della corrente di saturazione ionica è dato dalla 
seguente espressione: 
 
()89≈8F9 ≅  ≅ − <*+	. =
13 ≈ <.	. =
1/3 	;                                 (3.5) 
Dalla conoscenza della caratteristica I – V si possono ricavare i parametri del plasma 
seguenti: Ies; Vplas; Vf; Iis. Utilizzando le informazioni fornite dalle precedenti equazioni, 
che derivano dal modello della guaina sottile della teoria della sonda di Langmuir [13], 
[17], si possono ricavare la temperatura elettronica Te, e la densità numerica del plasma 
non perturbato n. Per ricavare la caratteristica I – V della sonda esistono due modi 
spiegati di seguito.  
− Il primo modo è usare la sonda a un elettrodo cioè quella tradizionale, in questo 
caso occorre fare molte misurazioni, una in corrispondenza di ogni valore del 
voltaggio della sonda appartenente alla griglia selezionata che deve essere 
abbastanza fitta da ottenere una curva sufficientemente accurata; questo metodo 
pertanto richiede del tempo per compiere queste misurazioni e l’analisi del 
plasma, inoltre presenta lo svantaggio che le numerose variazioni di voltaggio 
che si devono compiere per attuare le misurazioni possono perturbare il plasma 
soprattutto perché la corrente di saturazione elettronica e la corrispondente 
tensione di polarizzazione sono molto elevate; questo comporta la necessità di 
progettare un circuito elettrico di alimentazione esterna adeguato per ridurre al 
minimo l’effetto dei disturbi, e fornire alla sonda un’alimentazione di potenza 
adeguata; 
− Il secondo modo è usare una sonda con tre elettrodi: uno flottante; gli altri due 
polarizzati, uno rispetto all’altro ( si veda la figura 3.5). Questo tipo di sonda è in 
grado di ricavare simultaneamente 3 punti della caratteristica senza variarne il 
voltaggio, risparmiando in questo modo tempo e potenza. La sonda tripla 
consente di ricavare direttamente la Te, e la I, per ottenere la densità elettronica è 
necessario usare le equazioni del modello di Chen e Sekiguchi (1965) (vedi 
riferimenti [19] e [20]). In figura 3.5 è riportato un esempio di configurazione 
della sonda tripla di Langmuir, mentre in figura 3.6 è riportato un suo esempio 
costruttivo. 
 
Figura 3.5 Configurazione tipica di una sonda tripla di Langmuir. 





La suddivisione dei regimi operativi delle sonde di Langmuir è basata su due parametri 
adimensionali che caratterizzano il tipo di plasma in cui si trova 
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3.1.2 Sonde elettrostatiche a 
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           Figura 3.7 Principio di funzionamento della sonda 
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L’andamento della caratteristica della sonda 
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contribuisce in modo consistente a far diminuire la corrente elettronica raccolta 
dalla sonda, ne consegue una diminuzione più brusca (a parità di voltaggio) 
rispetto a quella del caso della sonda di Langmuir; questo avviene perché la 
sonda di Langmuir non emette elettroni, avendo essa l’elettrodo più freddo di 
quello della sonda emissiva. Il “ginocchio” della caratteristica I – V, che è 
corrispondente con il potenziale del plasma (fig. 3.9), è più pronunciato nel caso 
di una sonda termoelettronica che non in quello di una sonda di Langmuir, 
pertanto la misurazione del potenziale del plasma VP, è più accurata se compiuta 
con una sonda emissiva piuttosto che con una sonda di Langmuir.   
 
3.1.3 Le sonde di Faraday. 
Le sonde di Faraday misurano la distribuzione della densità di corrente ionica, J, in una 
regione di spazio occupata dal plasma, nel nostro caso ci interessa la regione vicina al 
pennacchio di scarico dell’HET. 
Le misure rilevate con le sonde di Faraday sono usate come dati d’ingresso per i modelli 
che quantificano l’impatto dei pennacchi sul veicolo spaziale, ma possono essere usati 
anche per determinare per via indiretta la spinta fornita dal propulsore. Nel nostro caso 
sono utilizzate per stimare “quante particelle cariche arrivano sulle superfici del satellite 
vicine al motore”, questo è utile per valutare se esiste la possibilità di malfunzionamento 
e/o danneggiamento generato dall’interazione fra gli ioni a bassa energia e i pannelli 
solari o con altre superfici critiche. In oltre questi dati sono utili per fare un confronto con 
le misure fatte in laboratorio.  
 
 
Figura 3.10 Schema elementare della sonda di Faraday con 
uguale polarizzazione per collettore e anello di protezione, [21].                                                                                
 
Per vedere il principio di funzionamento della sonda di Faraday si faccia riferimento allo 
schema di figura 3.10. 
 La sonda è polarizzata negativamente, rispetto al plasma, ossia essa ha un potenziale 
elettrico meno elevato di quello del plasma in modo da assicurare che gli elettroni siano 
respinti e solo gli ioni positivi siano raccolti dal collettore. 
Gli ioni positivi che arrivano al collettore sono raccolti dalla sua superficie, di 
conseguenza si crea nel circuito della sonda, (fig.3.10), una corrente elettronica che porta 
gli elettroni del circuito nel collettore per neutralizzare gli ioni raccolti. La corrente 
elettronica del circuito è quindi uguale a quella ionica. 




Misurando la corrente elettronica si conosce anche quella ionica sul collettore; il segnale 
rilevato dalla sonda è la differenza di potenziale generata in corrispondenza della 
resistenza R del circuito elettrico. 
Allora le stime della corrente ionica, , e della densità, S, nel punto di locazione della 
sonda sono date dalle formule seguenti:  
 
 = 	 = ( − T)U = VU ;                                                     (3.6) 
 
 
S = XY = Z;                                                                         (3.7) 
 
dove: Vmis = VA – VB, è il segnale misurato dalla sonda, Sc è l’area della superficie di 
raccolta del collettore; vi è la velocità media degli ioni raccolti dalla sonda; qi è la carica 




Figura 3.11 Schema costruttivo della sonda di Faraday, [22]. 
 
In figura 3.12 è riportato un esempio costruttivo di sonda di Faraday: la geometria di base 
di questa sonda è costituita, da un collettore che va collegato a un amperometro mediante 
un cavo opportunamente isolato e da un cilindro di protezione (Guard ring) che funziona 
da schermo elettrostatico; la presenza del cilindro di protezione è necessaria perché esso 
minimizza gli effetti di bordo e protegge la parte retrostante della sonda dalle correnti 
elettriche associate alle perturbazioni del plasma; queste ultime possono formarsi nel 
plasma in cui è immersa la sonda generando correnti ioniche di disturbo che nulla hanno a 
che fare con la corrente ionica che si desidera misurare (quella del plasma imperturbato); 
anche il cavo elettrico che collega il collettore all’amperometro deve essere isolato in 
modo efficiente utilizzando materiale ceramico per evitare che la misurazione della 
corrente ionica del plasma sia inficiata da eventuali perturbazioni. 
L’utilizzo della sonda di Faraday nella configurazione base fornisce una misurazione 
della densità di corrente locale che è soggetta a non poche fonti d’incertezza; facendo 
riferimento alla figura 3.12 si elencano di seguito i fenomeni principali che creano 
imprecisione nella misurazione. 
 




    
 
Figura 3.12 Schema semplificato di una sonda di Faraday. 
 
Effetto degli ioni lenti; in una collisione con scambio di carica che avviene nel fascio 
fuori dal motore, uno ione con velocità elevata collide con un neutro, presente nel gas 
residuo, che ha una velocità più bassa di quella ionica; il risultato dell’interazione è un 
neutro con elevata velocità e uno ione lento che si muove con velocità casuale; la sonda 
di Faraday non è in grado di individuare i neutri, peraltro lo ione lento generalmente non 
arriva al collettore, l’esito è che la sonda misura una corrente più bassa di quella effettiva; 
Effetto dell’angolo d’incidenza; se il fascio incidente è inclinato rispetto all’asse della 
sonda di un certo angolo β (vedi fig. 3.12), è necessario un fattore correttivo (αcorr) per il 
calcolo della densità di corrente: 
 
                                        \Y]^^ = 1cos a                                               (3.8) 
Carico termico; nella regione del fascio vicino al motore (come al termine della regione 
di accelerazione di un HET) un’esposizione prolungata di una sonda di Faraday potrebbe 
essere dannosa per la sua integrità. L’area frontale di una sonda dovrebbe essere la più 
piccola possibile e la superficie del collettore di ioni essere dell’ordine di 1 mm2; ciò 
sarebbe vantaggioso e per la risoluzione spaziale e perché riduce il carico termico (flusso 
di calore) sulla sonda. Tuttavia vanno bene anche sonde con superfici frontali da 80 mm2 
tipo quelle usate nei laboratori di ALTA; 
Erosione; il materiale espulso a seguito dell’erosione, generalmente è in gran parte neutro 
e quindi non influenza sensibilmente la misura della corrente; comunque, una piccola 
porzione consiste d’insiemi di atomi caricati positivamente che producono una 
diminuzione della corrente misurata. 
Riflessione degli ioni; le particelle cariche aventi, una massa inferiore a quella del 
“bersaglio” sulla sonda, possono essere riflesse; per gli ioni più pesanti la riflessione 
avviene nel caso in cui l’angolo d’incidenza sia elevato. 




Emissione secondaria di elettroni; al contrario di tutte le fonti d’errore descritte finora, 
l’emissione secondaria di elettroni produce un aumento della corrente misurata per 
qualche ordine percentuale. Gli elettroni, generalmente lasciano la superficie in direzione 
normale a essa medesima, questo fatto dovrebbe essere considerato quando, si 
definiscono il disegno del collettore e il diaframma per la repulsione degli elettroni.  
Raccolta di ioni lenti; allo scopo di raccogliere la corrente ionica, la sonda di Faraday è 
polarizzata negativamente; tale polarizzazione, tuttavia, produce anche la raccolta di 
quegli ioni lenti, che si formano per scambio di carica di fronte al propulsore, che non 
sarebbero intercettati senza polarizzazione; il risultato è ancora una corrente misurata 
maggiore di quella reale. 
Pertanto mettendo in conto tutti gli effetti sopraelencati, si ricava l’espressione della 
corrente, L, rilevata realmente dalla sonda:  
 
             = Jd L cos a −  − ^	) + $Oee + feg                          (3.9) 
 
Dove, S è la densità di corrente ionica che si desidera valutare nel punto di collocazione 
della sonda; AP è l’area della superficie di raccolta di ioni;  è la corrente prodotta dalla 
piccola percentuale di materiale eroso con carica; ^	) è la corrente degli ioni riflessi; $Oee è la quantità di corrente sovrastimata a causa dell’emissione secondaria degli 
elettroni; feg  è la quantità di corrente misurata a causa della raccolta degli ioni lenti. Per 
minimizzare gli errori di misura dovuti all’interazione sonda-plasma, la sonda semplice 
può essere modificata ottenendo altri due tipi di sonde di Faraday:  
 
− Sonda di Faraday collimata detta anche “cilindro” o “ gabbia” di 
Faraday; 
− Sonda di Faraday con la griglia polarizzata.   
 
La sonda collimata è ottenuta incapsulando quella semplice all’interno di un lungo tubo 
di deriva, il quale all’estremità opposta ha una piastra dotata di un foro per la raccolta 
degli ioni, che è detta collimatore. Il collimatore, in genere costituito da una piastra 
flottante con un foro di 1-2 mm di diametro per le regioni di fascio vicine al motore e 3-
10 mm per quelle lontane si veda la figura 3.13. Il sistema di collimazione è un tubo 
avente, un elevato rapporto lunghezza su diametro, (L/D), alla cui estremità è fissato il 
collimatore (si veda la fig. 3.13), mentre in quella opposta contiene al suo interno la 
sonda di Faraday semplice. Dallo schema di figura si vede che l’elevato rapporto, L/D, 
riduce notevolmente il fattore di vista per l’intersezione fra la traiettoria degli ioni CEX e 
il collettore della sonda; quindi il collimatore agisce da filtro per gli ioni a bassa energia, 
generati dagli scambi di carica casuali che avvengono nel plasma.  
 














Figura 3.15 Sonda di Faraday collimata: saldatura fra il collimatore e il tubo 
cilindrico di deriva, [22]. 
 
 




La sonda di faraday con la griglia è leggermente polarizzata negativamente (- 25 volt) 
per respingere gli elettroni e catturare gli ioni a bassa velocità generati dagli scambi di 
carica casuali che avvengono nel plasma evitando così che questi ultimi raggiungano il 
collettore, vedi figura 3.14. 
 
 
Figura 3.16 Schema generale di una sonda di Faraday con esempi di traiettorie 
delle varie particelle: 1 ioni veloci, 2 ioni lenti, 3 elettroni del plasma, 4 ioni 
riflessi e materiale d’erosione, 5 elettroni secondari.  
 
3.1.4 Retarding Potential Analyzer (RPA). 
Per valutare se esistono le possibilità di erosione eccessiva delle superfici, la quale 
avviene per sputtering (interazione con ioni a energia elevata) e del loro degrado per 
deposizione di ioni a bassa energia, è molto utile conoscere la distribuzione di energia 
degli ioni nelle zone più critiche del satellite. Il retarding  potential analyzer (RPA) 
consente di ricavare una buona stima della distribuzione di energia ionica. L’RPA è 
essenzialmente una sonda di Faraday munita di griglia opportunamente polarizzata, in 
modo da far passare solo gli ioni che hanno energia cinetica superiore al picco di energia 
potenziale indotto dalla polarizzazione, quindi funziona come un filtro passa alto.   
Variando in modo discreto il valore della polarizzazione si ottiene una griglia di valori 
della barriera energetica, questo permette di valutare il numero di ioni che hanno energia 
superiore a un certo valore caratteristico della griglia selezionata. 
 Quando la barriera di potenziale è nulla, l’RPA si comporta come una sonda di Faraday 
collimata e compie le medesime misurazioni sulla distribuzione di densità di corrente. 
Utilizzando i dati ricavati dalle misure fatte con l’RPA in corrispondenza della griglia di 
valori della barriera energetica, è possibile ricavare la funzione di distribuzione del 
voltaggio ionico f(V) ossia del potenziale elettrico necessario per fermarli. In seguito 
dalla distribuzione del voltaggio ionico si può ricavare la funzione di distribuzione 
dell’energia cinetica ionica. 
 
Il calcolo della distribuzione di voltaggio si può effettuare nel modo seguente: 
  = Z <  H ;                                                            (3.10) 
 
 
<  H= i j()
kl
ml
n .                                                 (3.11) 
 




Dove,  è la corrente ionica raccolta dall’RPA, qi è la carica dello ione, ni è la densità 
numerica degli ioni, A è l’area della superficie di raccolta della sonda, e < v > è la 
velocità media della popolazione di particelle in una data direzione, (quella normale alla 
superficie di raccolta della sonda), essa è indipendente dalla natura della funzione di 
distribuzione f(v).   
 
 




Si deve precisare che in questo caso la velocità media degli ioni, < vi >, non va intesa 
come quella data dalla sua definizione matematica generale, ma come la media delle 
componenti delle velocità ioniche perpendicolari alla superficie di raccolta della sonda; 
inoltre poiché si può assumere che gli ioni abbiano una velocità media globale diretta 
verso il collettore della sonda, quest’ultima può essere considerata come la velocità media 
degli ioni diretta ortogonalmente alla superficie di raccolta della sonda.   
Gli ioni, che si muovono con una componente di velocità tendente ad allontanarli dalla 
sonda (velocità negativa), non sono rilevati, quindi è possibile cambiare l’intervallo 
d’integrazione; ciò è conveniente ai fini della facilità di calcolo. L’espressione della 
corrente si modifica nel modo seguente:  
  
 = Z <  H  = Z i j()
kl
opFq
n  ;                                  (3.12) 
 
Dove VR è il valore positivo minimo della velocità che deve avere uno ione per 
superare la barriera di potenziale imposta nell’RPA per essere rilevato e raccolto dalla 
sonda. 
La relazione fra l’energia cinetica dello ione e quella del potenziale elettrico Vi necessario 
per fermarlo è la seguente: 
 
 
rYR = 12 .3 = Z ;                                                     (3.13) 
 
 
Facendo il seguente cambio di variabili: 
 
 = s2Z.  ;                                                   (3.14) 





n = 12 s 2Z. n .                                       (3.15) 
 
 
Tenendo conto che . ≅ .(t]V] = .(, si ottengono le espressioni finali sulle quali si 
basa il calcolo della funzione di distribuzione del voltaggio ionico: 
 
 = Z3.( i j()
kl
8pFq
n;                                    (3.16) 
 
 nn = − Z
3.( j().                                                  (3.17) 
 
Tramite le (3.16) e (3.17) si può stimare la funzione di distribuzione facendo i seguenti 
passi: 
1. definire una griglia di valori  (VR)B , k = 1,2,..N; 
2. per ogni  valore, (VR)B, misurare con la sonda la corrispondente 
corrente elettrica B; 
3. valutare la derivata della corrente ionica, , e la f(Vi), utilizzando 
l’espressione precedente in un metodo numerico, per esempio:  
 
 per (k = 1, 2,…)  
 
 Bk1 − BBk1 − B ≅ <nn=B ≅ u−




Occorre fare alcune osservazioni: 
− l’RPA misura la distribuzione del voltaggio Vi necessario a fermare lo 
ione; 
− la stima dell’energia cinetica dello ione si fa per via indiretta mediante la 
relazione: r = Z ≅ 13 .(3. 
− occorre tenere presente che la misura dell’energia cinetica è basata 
sull’assunzione che gli ioni abbiano tutti la stessa carica positiva; 
− in realtà gli ioni non hanno tutti la stessa carica, quindi è necessario 
stimare la carica media qi degli ioni in laboratorio per esempio con un 
filtro di Wien, (E × B probe); 
− ne consegue che la misura della distribuzione dell’energia cinetica degli 
ioni fatta con l’RPA è un’approssimazione che sarà tanto più accurata 
quanto più lo sarà la stima della carica media q, e quanto più vicina 
all’omogeneità di carica sarà la tipologia degli ioni ossia quanto più 
grande sarà la rilevanza di un solo livello di ionizzazione. 
Nella pratica costruttiva lo schema base dell’RPA, riportato nella figura 3.17, non trova  
applicazione a causa delle seguenti interazioni fra plasma e sonda: 




I. la griglia polarizzata positivamente per respingere gli ioni non riesce ad 
allontanare gli elettroni, i quali possono raggiungere liberamente il collettore 
causando una sottostima della corrente ionica, perché annullano il 
rilevamento di una percentuale di ioni che arrivano al collettore; 
II. il collettore essendo bombardato da particelle a velocità elevata può emettere 
elettroni, (emissione secondaria di elettroni); una percentuale di questi ha 
energia sufficiente per scappare via dal collettore per cui sono rilevati dalla 
sonda come ioni entranti e questo fenomeno porta a sovrastimare la misura 
della corrente ionica, dovuta al solo flusso di ioni provenienti dallo scarico 





Figura 3.18 Schema costruttivo di un RPA 
 
Per i motivi visti in precedenza la soluzione costruttiva adottata nella pratica, è quella 
riportata in figura 3.18: in particolare si vede che sono state applicate altre tre griglie, 
polarizzate opportunamente, in aggiunta a quella che deve respingere gli ioni a bassa 
energia (ion retarding grid); la griglia per respingere gli elettroni primari verso l’esterno 
(electron repelling grid), montata a monte della griglia che respinge gli ioni; la griglia per 
respingere gli elettroni secondari verso il collettore (secondary electron repelling grid) 
montata a  valle della griglia che respinge gli ioni; la griglia d’ingresso che è fatta flottare 
per schermare il plasma esterno alla sonda dal potenziale interno a essa e per ridurre 
l’effetto perturbante della sonda stessa sul plasma (floating or grounded entry grid) 
montata a monte della griglia che respinge gli elettroni. 
Criterio di progetto di un RPA. Nel progetto di un RPA la prima considerazione da fare è 
quella sulla spaziatura fra le griglie: respingi ioni e respingi elettroni. La spaziatura fra le 
griglie deve essere ben dimensionata per evitare il superamento del limite critico di carica 
spaziale [24]. Il limite di carica spaziale nasce dal fatto che quando particelle cariche 
positivamente o negativamente sono sottratte dal flusso di plasma, si crea una differenza 
di carica addizionale fra le due griglie suddette che genera un picco di potenziale. Se 
questo picco di potenziale cresce fino al punto che diventa più grande del voltaggio 
applicato alle griglie, allora il comportamento del RPA cambia portandolo a funzionare in 
modo anomalo; infatti, ci sarà un abbassamento delle specie raccolte, della corrente 
ionica nel nostro caso. L’esperienza dimostra che questo punto si raggiunge quando il 
plasma fra le griglie è portato nelle condizioni di seguire a legge di Child – Langmuir 
come conseguenza della formazione delle guaine.  




Perciò gli ioni che transitano all’interno di un RPA non devono eccedere la densità di 
corrente di Child – Langmuir in modo da evitare di raggiungere o superare il limite di 
carica spaziale; questa condizione può essere raggiunta regolando la spaziatura fra le 
griglie.  
Consideriamo ora il seguente sistema ricordando quanto detto nel capitolo 2 sulla fisica 
dei plasmi: 
ST]|V = ST = }s*+	.  ;                                                                              
3 = ~&*+		3  ;                                                                                         (3.18) 
Sf|' = Sf  .3 = 49 ~& <2.=
1/3 /3f3  .                                                      
 
Dove: I è la corrente ionica; k è la costante di Boltzmann; mi è la massa ionica; ne è la 
densità numerica elettronica; ni è la densità numerica ionica; ed è l’unità di carica 
elementare; Te è la temperatura elettronica del plasma; V è il potenziale ritardante; Vd è la 
diffèrenza di potènziale tra le due griglie; ε0 è la costante dielettrica del vuoto; x è la 
distanza fra le griglie; xC è lo spessore della guaina di Child – Langmuir. 
Utilizzando le equazioni del sistema (3.18) e imponendo la condizione di rispetto del 
limite di carica spaziale:  
ST < Sf ⟺  < f 
Tenendo conto che la corrente di Bohm può essere espressa nella forma seguente: 
ST = Zs3~&. 
Si ottiene la seguente condizione di progetto:  
ST = Zs3~&. < 49 ~& <2.=
1/3 /3f3  
 
Moltiplicando e dividendo per k e Te, e arrangiando l’espressione si ottiene la condizione 
seguente: 
 < f = 23 <2*+	 =
/ ;                                                     (3.19) 
 




Tenendo conto che il potenziale Vd ha generalmente un valore uguale a poche volte (5 o 
6), la grandezza della temperatura elettronica in elettronvolt per assicurare che tutti gli 
elettroni siano respinti, la relazione pratica di progetto per la spaziatura fra le griglie 
diventa:  
 < f ≈ 4 
In figura 3.19 sono riportati lo schema semplificato di un RPA e l’andamento qualitativo 
del potenziale al suo interno. 
 
 
Figura 3.19 Andamento qualitativo del potenziale all'interno del RPA. 
 
3.2 Diagnostiche per la deposizione e l’erosione. 
3.2.1 Le microbilancie al cristallo di quarzo, (QCM). 
A bordo dei veicoli spaziali la contaminazione delle superfici critiche, causata dallo 
scarico del propellente e dall’evaporazione di materiali da costruzione o di lubrificanti o 
di rivestimenti, deve essere limitata tramite una selezione restrittiva di materiali da 
costruzione meno contaminanti. La rimanente contaminazione deve essere controllata in 
volo mediante l’impiego di opportune diagnostiche; le parti critiche da tenere sotto 
controllo sono i pannelli solari, strumenti ottici, superfici con rivestimenti o vernici aventi 
particolari proprietà termo-ottiche (per esempio la radianza e il fattore di riflessione), 
sensori, elementi meccanici come le valvole. L’utilizzo delle microbilancie al cristallo di 
quarzo (QCM: Quartz Crystal Micro balance) per compiere rilevamenti sulla 
contaminazione delle superfici di veicoli in volo spaziale è ben documentata in vari 
articoli della letteratura tecnica [25]. Le microbilancie al cristallo di quarzo sono dei 
sensori di massa ultrasensibili capaci di rilevare variazioni di massa per unità di superficie 
molto piccole (dell’ordine del /w.3). 




 Le QCM sono utilizzate in diversi settori della tecnica e della scienza (vedi tabella 3.1), 
nel caso in esame esse sono impiegate come dispositivi per misurare gli strati di materia 
deposta sulle superfici del veicolo spaziale come pannelli solari, radiatori termici e 
specchi ottici.  
Tabella 3.1 Campi d’applicazione delle QCM. 
 
Il funzionamento delle QCM è basato sulle proprietà fisiche del minerale quarzo, in 
particolare la piezoelettricità. Il quarzo è la forma più stabile del biossido di Silicio 
(SiO2), esso è il solo materiale conosciuto in natura che possiede la seguente 
combinazione di proprietà: 
− piezoelettricità cioè la capacità che un materiale ha di caricarsi elettricamente 
generando una differenza di potenziale elettrico quando è deformato sotto 
azioni di pressione o taglio; 
− esiste per il cristallo di quarzo un particolare taglio, (AT cut angle), per il 
quale il suo coefficiente di sensibilità alla temperatura è quasi nullo; 
− esiste un taglio a sforzo compensato (SC cut angle); 
− bassa dissipazione energetica che implica un alto fattore di qualità Q del 
dispositivo costruito con il quarzo; 
− buona lavorabilità, ossia è facile da sottoporre a un qualsiasi processo di 
lavorazione; 
− bassa solubilità in qualunque materiale, in condizioni ambientali “normali”, 
eccetto che negli agenti d’attacco fluoruri;  
− durezza e buona resistenza meccanica (non è fragile); 
− abbondanza in natura; il quarzo è secondo solo al silicio; 
− facilità di produzione, cioè é facile da ricavare artificialmente in grandi 
quantità, a basso costo, e con una purezza e perfezione del cristallo 
relativamente alte.  
Le QCM sono dotate di pezzo di quarzo che è stato tagliato a fetta sottile (wafer) con un 
angolo di taglio, misurato rispetto all’asse ottico del cristallo, pari a 35º 15‘ che è detto 
taglio AT (vedi figura 3.20).  Il vantaggio di un angolo di taglio AT è di avere un 
elemento di cristallo di quarzo avente frequenza di risonanza quasi indipendente dalla 




temperatura in condizioni ambientali normali ossia in un intorno delle condizioni 
dell’ambiente standard (T = 25 °, P = 1 atm); si vedrà che questa è una caratteristica 
positiva per quanto riguarda la precisione o la buona stima delle misurazioni fatte con la 
QCM.  
Esiste anche il taglio del cristallo a sforzo compensato (SC) che conferisce al wafer 
insensibilità alla temperatura in un intervallo di valori più stretto e a temperature più 
elevate (T = 80 – 100 C°), agli sforzi meccanici e a quelli generati da stress termico. 
Tuttavia il taglio SC è molto più costoso che quell’AT perché è più difficile da eseguire 
essendo esso caratterizzato da due angoli, quindi è meno utilizzato del taglio AT.      
 
Figura 3.20 Taglio AT del cristallo di quarzo. 
 
3.2.1.2 Il risonatore al cristallo di quarzo. 
Il principio fisico che sta alla base del funzionamento delle QCM si può descrivere nel 
seguente modo: 
− effetto piezoelettrico: quando mediante due elettrodi un campo elettrico 
alternato è applicato alla fetta sottile di cristallo di quarzo AT in direzione 
ortogonale alle sue superfici, è creato il risonatore TSM (transverse shear 
mode resonator), e il cristallo inizia a vibrare; 
− in seguito al moto vibrazionale del cristallo si sviluppa in esso un’onda 
acustica trasversale che si propaga alla velocità del suono nel quarzo: 
 = 3.4 10  .y ; 
− l’onda acustica si riflette all’indietro ogni volta che raggiunge la superficie del 
cristallo; l’esperienza e gli studi compiuti in questo campo dimostrano che la 
condizione di onda stazionaria può essere raggiunta quando la lunghezza 
dell’onda acustica è pari al doppio dello spessore combinato del cristallo di 









Figura 3.21 Risonatore TSM al cristallo di quarzo e misura della frequenza di risonanza         
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Figura 3.23 Risonatori al cristallo di quarzo usati per costruire le QCM. 
 
La frequenza di risonanza del modo fondamentale di vibrare di un cristallo di quarzo AT, 
avente massa m0, è data dalla formula seguente: 
j^ (.&) = j^ & = 2
 = z 
⁄ {132
 ;                                   (3.20) 
Dove, 
 = 2.947 ∙  1011   YV  ,  è il modulo di taglio tangenziale del quarzo.  = 2.648   YV ,               è la densità di massa del quarzo. 
 =  <=
1/3
 ,                   è la velocità dell’onda acustica trasversale nel quarzo. 
L’indice della efficienza di un risonatore è chiamato fattore di qualità, Q, ed è definito nel 
modo seguente: 
 ≝ 20 ∙ rt]^	r(t	 |]Y''(t]R ;                                         (3.21) 
 
Dove, EStored è l’energia totale immagazzinata nel sistema; EDissipated, è l’energia dissipata 
dal sistema per ciclo di oscillazione; si definisce il fattore di dissipazione, D, del 
risonatore come il reciproco del suo fattore di qualità: 
 
 ≝ 1  =  ]   ;                                           (3.22) 
 
D è la somma di tutte le perdite del sistema. Le figure 3.24 e 3.25 riportano lo schema del 
circuito elettrico equivalente al risonatore, chiamato circuito di Butterworth-van-Dyke 
(BvD). 






Figura 3.24 Circuito equivalente BvD del risonatore. 
 
 
Figura 3.25 Circuito BvD. 
Il circuito BvD è importante perché consente di predire i parametri di risonanza: 
− C0, la capacitanza elettrica (parallela) attraverso gli elettrodi; 
− L1, l’induttanza cinetica (proporzionale alla variazione di massa del 
cristallo); 
− C1, la capacitanza cinetica (inversamente proporzionale alla variazione di 
rigidezza del cristallo); 
− R1, la resistenza cinetica che quantifica le perdite dissipative di energia; 
− A, l’area efficace del cristallo, (quella a contatto con gli elettrodi); 
− ZL, l’impedenza di carico. 
3.2.1.3 Il modello fondamentale.  
Il modello teorico generale di un risonatore si basa sul circuito equivalente BvD, tuttavia 
il suo funzionamento è ben descritto anche dai modelli approssimati fondati sull’ipotesi di 
piccoli carichi e perturbazioni [26].  Il modello fisico matematico fondamentale che 
descrive in prima approssimazione il comportamento del risonatore, sul quale si basa la 
misura compiuta dalla QCM, è quello di Sauerbrey, basato sulle seguenti assunzioni: 
− le variazioni di frequenza alle quali va incontro il cristallo siano molto 
piccole rispetto alla frequenza di risonanza fondamentale; 
− la massa deposta è un’estensione omogenea dello spessore del cristallo di 
quarzo, e quindi ha le stesse proprietà del quarzo; 
− l’ambiente di lavoro è l’aria o lo spazio cosmico.  




Il modello di Sauerbrey è il seguente: 
∆j^ = −X) ∆. = −X)  ;                                                     (3.23) 
∆j^ = j^ (.& + ∆.) − j^ (.&) = j^ − j^ &;                            (3.24) 
X) = 2j^ &3 ;                                                                               (3.25) 
Dove: τ[cm] è lo spessore dello strato di materiale deposto; Sqf [Hz µg-1 cm2] è il fattore di 
sensibilità della frequenza di risonanza del quarzo alla variazione di massa; ρd [ g/cm3] è 
la densità del materiale deposto; ∆m[g] è la variazione della massa del cristallo di quarzo; 
A [cm2]è l’area del cristallo piezoelettricamente attiva, ossia è la superficie del cristallo 
posta fra gli elettrodi,
 
fr0 è la frequenza di risonanza fondamentale del cristallo di quarzo; 
∆fr è la variazione di frequenza del cristallo di quarzo. Nella tabella sotto stante sono 
esposti valori tipici dei parametri caratteristici delle QCM derivati dall’esperienza di vari 
costruttori. L’equazione di Sauerbrey è stata ottenuta con le ipotesi di: piccole 
perturbazioni, piccoli carichi applicati al risonatore  e assumendo che la materia deposta 
generi una estensione omogenea dello spessore del cristallo di quarzo. Pertanto il campo 
della sua applicabilità sarà limitato dalle seguenti condizioni: 
1. la massa deposta deve avere le stesse proprietà acustiche del cristallo utilizzato, 
(in questo caso del quarzo: Z, µ, f0, e ρ); in realtà questa condizione non è 
verificata rigorosamente, ma se la massa deposta è uno strato sottile e rigido esso 
non sentirà sforzi di taglio elastico o viscoso, (assenza di fenomeni viscoelastici), 
si può ritenere che la condizione sia “sostanzialmente verificata”; 
2. le variazioni di frequenza sono piccole, ossia ∆f/f < 0.02; questa ipotesi é 
sostanzialmente verificata nel caso di materiale deposto dallo scarico di un HET 
ben progettato;  




Tabella 3.2 Ordini di grandezza tipici dei parametri che caratterizzano la deposizione di materiale 
sulle superfici vicine al pennacchio di un HET. 
Parametro Campo di valori dell’ordine 
di grandezza 
Unità di misura 
 (0 ÷ 1) . 
 ¡¢ (1 ÷ 100) ] 
( £⁄ ) ¡¢ ¤40¤ /w.3 
£ (0.1 ÷ 0.2) w.3 
¥¦§ 60 ¨©/w.3 
§ª « (5 ÷ 10) ¬¨© 
∆§­®¯ (10  ÷ 10°) ¨© 
∆§ §⁄  (0 ÷ 0.04) 1 
 




Occorre precisare che l’equazione di Sauerbrey consente di ricavare la variazione di 
massa per unità di superficie e quella di massa, noti che siano le proprietà acustiche del 
quarzo e l’area del cristallo che è in contato con gli elettrodi. Per valutare lo spessore del 
materiale deposto, è necessario conoscere anche la sua densità ρd;  
 
 = − ∆j^X) = ∆. ;                                                       (3.26) 
 
Il rateo medio di deposizione nel tempo ∆t, può essere valutato con la seguente: 
 
± = Δ
 = − ∆j^X)Δ
 = ∆.Δ
 ;                                     (3.27) 
 
L’equazione di Sauerbrey è stata ottenuta trattando la massa deposta come un aumento 
omogeneo dello spessore del quarzo sottostante; di conseguenza, la correlazione fra le 
variazioni di frequenza e massa è essenzialmente indipendente dalla geometria degli 
elettrodi; questo fatto permette di determinare la massa deposta senza calibrare il 
dispositivo di misura offrendo i vantaggi di ridurre la spesa di tempo e il costo 
d’installazione della QCM. Quando anche solo una delle tre condizioni precedenti non 
fosse rispettata, la sola equazione di Sauerbrey non è più sufficiente per ottenere 
misurazioni accurate, quindi è necessaria la calibrazione della QCM. Quando la 
variazione di frequenza è elevata (∆f/f > 0.02), generalmente si ricorre al così detto 
metodo dello (Z – match method), [27], il quale permette la correlazione tra le variazioni 
di frequenza di vibrazione del cristallo e quelle di massa. Se lo strato del materiale 
deposto non è rigido ma elastico o liquido ci sono i modelli viscoelastici. Le operazioni 
da fare sulle QCM cosi come la calibrazione e l’analisi e l’interpretazione dei dati 
misurati sono spiegate in modo esauriente nel riferimento [26]. 
 
3.2.1.4 L’effetto della temperatura sul risonatore al cristallo di quarzo. 
In ambiente spaziale le QCM sono esposte alla radiazione elettromagnetica solare che 
determina evaporazione di una frazione della massa deposta, e un aumento di temperatura 
del cristallo tale che la sua frequenza di oscillazione varia anche in funzione della 
temperatura effettiva del cristallo; per cui sarà valida una relazione del tipo: 
∆j^ = ³V(w´
 "µ, +)∆. + ³C(w´
 "µ, +)z+ − +^ 	){ = ∆j∆V + ∆j∆C; (3.28) 
L’effetto della temperatura sulla QCM comporterebbe un errore di misura della 
variazione di massa, quando questa fosse basata sull’equazione di Sauerbrey o su quella 
di Lu – Lewis (si veda il metodo Z – match [27]), perché l’aumento di frequenza, dovuto 
a quello di temperatura, tende a ridurre il valore assoluto della variazione di frequenza 
dovuta all’aumento di massa del cristallo contaminato. 
L’esposizione della QCM al sole causa l’evaporazione di una frazione di massa deposta e 
questa genera un errore di misura che non può essere corretto. L’errore di misurazione 




generato dall’evaporazione di massa
in laboratorio e di esso, terranno conto i costruttori nel calibrare la QCM. L’irraggiamento 
della QCM comporta aumenti significativi di frequenza del cristallo esposto, (non su 
quello di riferimento), dell’ordine di grandezza seguente: 
Pertanto è necessario dotare la QCM di un sistema di controllo della temperatura o di un 
altro sistema che sia in grado di t
correzione automatica della ∆f rilevata
di massa. Bartera [29], ha proposto un metodo per risolvere il problema dell’aumento di 
temperatura la cui idea di base (riportata in figura 3.27) si fonda sull’impiego di due 
cristalli: uno da esporre all’ambiente esterno, l’altro invece 
deposizione. 
Facendo riferimento alla figura 3.27,
di materiale, con “2” il cristallo di riferimento protetto dalla deposizione di massa. 
Per applicare il metodo precedente 
1. Il cristallo di riferimento deve rimanere incontaminato:
(∆m2 = 0); 
2.   Il cristallo di riferimento deve avere la sua temperatura uguale a quella del cristallo 
esposto all’ambiente esterno: 
(T1 = T2). 
 
Figura 3.26 Curve dettagliate sulla var
funzione dall'angolo di taglio e della temperatura.
 
          Capitolo 3
 può essere stimato con prove sperimentali cond
∆j∆C  50  150¨©
enere conto di questo fenomeno eseguendo
, per ricavare una stima accurata della variazione 
deve essere protetto dalla 
 con “1” s’indica il cristallo esposto alla deposizione 
è necessario che la QCM rispetti due condizioni:
 
 










Diagnostiche del plasma e strumenti di misura                                                                 
________________________________________________________________________
 
Occorre quindi studiare soluzioni costr
precedenti; per esempio 
cristallo di riferimento con quello 
indipendenti come 
contaminazione mediante uno strato di materiale trasparente
passare la radiazione elettromagnetica in modo che esso mantenga la stessa temperatura 
del cristallo esposto alla contaminazione. 
                                     Figura 3.28
 
La soluzione della disposizione dei cristalli appaiati ha il vantaggio di ottenere quasi 
esattamente l’uguaglianza delle temper




questa soluzione ha le seguenti caratteristiche:
posto sopra quello di riferimento proteggendolo così dalla 
controllo della temp
modulo termoelettrico (
di calore che utilizza i gas dell’ambiente esterno come refrigerante o con alt
convenienti.  
Seguendo quest’ultima 
Quartz Crystal micro balance
operano nel seguente cam
queste ultime sono dei dispositivi complessi che controllano la temperatura con 
Figura 3.27 Compensazione della variazione di temperatura.
uttive che conferiscano al sistema le caratteristiche 
una soluzione è adottare i seguenti provvedimenti:
da esporre alla contaminazione dotandoli di elettrodi 
indicato in figura 3.28; proteggere il cristallo di riferimento dalla 
 (safire 
 
 Schema della soluzione a cristalli appaiati. 
ature dei due cristalli; ma ha lo svantaggio di 
di oscillazione e fenomeni 
 dall’accoppiamento dei modi d’oscillazione 
 classica adottata per le QCM è quella indicata in figura 3.29, 
 il cristallo esposto alla contaminazione 
deposizione di materiale; 
eratura (cioè ottenere T1 = T2) è ottenuto mediante l’impieg
come in questo caso), o (quando è possibile) 
via sono state create: le TQCM (Thermoelectrically
), che sono raffreddate con un modulo termoelettrico
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o di un 









refrigerante criogenico e offrono il vantaggio di operare in un vasto campo di 
temperatura: [ -200°; 100°]. 
La misura delle temperature dei cristalli è compiuta da un sensore di temperatura posto 
fra i due cristalli che sono vicini fra loro come indicato in figura 3.29. 
Diversi autori hanno dimostrato che anche per QCM compatte (mini QCM) l’uguaglianza 
fra le temperature non è perfettamente raggiungibile con questa configurazione, che la 
temperatura misurata non è quella dei cristalli ma approssimativamente quella del loro 
supporto, e che la perfetta non contaminazione del cristallo non è garantita. Perciò la 
misura della QCM sarà certamente affetta da errore del quale si deve tenere conto 
calibrando opportunamente la QCM stessa.   
 
Figura 3.29 Esploso di una QCM per applicazioni spaziali da [26] 
 
Il riferimento [30] riporta informazioni sui risultati degli esperimenti condotti nello 
spazio per le microbilancie MK-16 CQCM (Cryogenic QCM) prodotte dalla QCM 
Research. Per quanto riguarda i fini di questa tesi le informazioni più interessanti sono le 
seguenti: 
− alcune variazioni di frequenza non erano dovute alla deposizione di 
massa ma alle transizioni del veicolo spaziale dalla zona d’irraggiamento 
a quella d’ombra, infatti, queste sono associate a variazioni improvvise di 
temperatura; inoltre sono state osservate delle variazioni di frequenza due 
ore e diciotto minuti dopo il lancio ossia quando sono state aperte le porte 
delle baie del carico pagante. 
− per quanto riguarda la deposizione di materiale, si è visto che in generale 
i ratei di deposizione si mantengono di sotto a 1 ng/(cm2 minuto); alcuni 










Figura 3.31 Immagine di una QCM. 
 
3.2.2 Le “ piastrine testimoni”. 
Le piastrine testimoni (Witness plates: WP) sono campioni di materiale del quale si 
vogliono studiare i ratei di erosione e di deposizione esponendoli all’azione pennacchio 
del motore. Una parte delle WP è protetta dal pennacchio in modo da fornire un 
riferimento e facilitare la stima del rateo di erosione durante l’ispezione. 
I materiali comunemente usati sono: il vetro del rivestimento delle celle fotovoltaiche; i 
conduttori del circuito delle celle solari; altri materiali impiegati per costruire gli elementi 
esterni del satellite (metalli ecc.). Le superfici critiche che risentono sensibilmente del 
danneggiamento causato dall’erosione del materiale sono: i rivestimenti antiriflesso (la 
rimozione dei quali genera un abbassamento all’incirca del 2% dell’efficienza della cella 
fotovoltaica); i materiali conduttori delle interconnessioni fra le celle fotovoltaiche 
(l’erosione di questi ultimi fa diminuire la sezione trasversale del conduttore e quindi ne 
aumenta la resistenza elettrica degradando la prestazione del pannello fotovoltaico). I 
modelli per stimare il rateo di erosione ℎ±  sono basati sul legame esistente tra il fenomeno 
dello sputtering, l’energia degli ioni che colpiscono la superficie e la densità di corrente 
elettrica (si vedano i riferimenti [31] e [32]). Il rateo di erosione della superficie di un 
generico materiale è dato dalla seguente relazione: 
 
ℎ± = nℎn
 = ±¸ ∙ X8(r, ¹) = S ∙ X8º ≅ ∆ℎ∆
 ;                        (3.29) 
 
Dove: ±¸ w.3ym1 è il flusso di particelle che arriva alla superficie; X8w. è il 
coefficiente di sputtering volumetrico dipendente dall’energia delle particelle 
(sostanzialmente quelle ioniche), e dall’angolo d’incidenza θ; J è la densità di corrente 
nella zona della superficie considerata; X8′ w. ³⁄  è il coefficiente di sputtering in 
termini elettrici essendo S = Z ±¸ ; ∆ℎ è la variazione di spessore della piastrina testimone 
dopo che è trascorso un tempo ∆
.  
Dalla formula precedente si può stimare il rateo di erosione facendo delle ispezioni dopo 
opportuni intervalli di tempo ∆ti e misurando le relative variazioni di spessore ∆hi. Per 
esempio nel riferimento [26], ponendo r ≈ , si stima un rateo di erosione di 0.05 ]/y, con la WP posta a 45° dall’asse del motore e alla distanza di un metro dallo scarico 
del motore; pertanto si prevede un abbassamento dello spessore di circa 0,007 cm dopo 
4000 ore di funzionamento. 
L’ispezione delle WP è un’operazione necessaria per fare la misurazione del rateo di 
erosione, tuttavia è molto difficile da fare nello spazio per questo motivo, le piastrine 
testimoni molto probabilmente saranno escluse dal progetto preliminare del sistema di 
diagnostiche per misure in volo spaziale.  




3.3 Strumenti per la caratterizzazione ottica del pennacchio. 
 
Il modo ideale per avere una caratterizzazione ottica del pennacchio sarebbe la ripresa 
continua d’immagini, compiuta in opportuni intervalli di tempo, mediante una 
videocamera a colori che sia compatibile con le condizioni dell’ambiente spaziale nel 
quale dovrà operare. La ripresa continua offre la possibilità di correlare il filmato del 
pennacchio con gli andamenti temporali della spinta, del potenziale di scarica e della 
corrente di scarica. La trasmissione delle immagini in diretta consentirebbe anche il 
monitoraggio in tempo reale del sistema delle diagnostiche; tuttavia trasmettere in diretta, 
immagini a colori dallo spazio alla terra, comporta una richiesta di potenza elettrica da 
parte dell’antenna che nel caso del mini-satellite SPES molto probabilmente non sarà 
disponibile. Infatti, essendo la massima potenza disponibile uguale a 350 W, la potenza 
disponibile per l’antenna sarà nella migliore delle ipotesi dell’ordine dei 50 W; di 
conseguenza il numero d’informazioni trasmissibili dall’antenna in tempo reale sarà 
molto limitato, quindi molto probabilmente non sarà possibile avere un filmato a colori in 
tempo reale ma in differita. In quest’ultimo caso si perde il vantaggio di poter monitorare 
il sistema in tempo reale, però è pur sempre possibile correlare le immagini del 
pennacchio con gli andamenti temporali della spinta e della caratteristica del propulsore. 
Nel caso in cui la potenza disponibile per l’antenna sia talmente piccola da non 
permettere trasmissioni di filmati video neanche in differita, si può ricorrere alle 
macchine fotografiche digitali di ultima generazione in particolare alle fotocamere (CCD 
camera imaging), in questo modo ci si deve accontentare di inviare immagini del 
pennacchio riprese a intervalli di tempo brevi quanto più è possibile. In questo caso la 
correlazione fra le immagini della configurazione del pennacchio e la spinta del motore 
sarà meno accurata, ma se gli intervalli di tempo sono abbastanza corti, essa sarà 
comunque utile e interessante.  
In questa tesi si studierà il migliore compromesso per ottenere una buona configurazione 
ottica del pennacchio del motore e una buona correlazione fra la sequenza delle 
immagini e gli andamenti temporali delle caratteristiche del motore: spinta; potenziale 
di scarica; corrente di scarica. 
 
3.4 Diagnostiche la temperatura del motore. 
 
Il motore HT – 100, come tutti gli HET, è stato progettato per non surriscaldarsi e per non 
scambiare calore con il resto del satellite. In altre parole la sua struttura è stata concepita 
in modo tale che essa possa mantenersi a temperature non critiche irraggiando calore 
verso lo spazio esterno senza scambiare calore né con la struttura del satellite né con gli 
altri sottosistemi. Per questo motivo il motore va montato su un opportuno supporto 
metallico il quale a sua volta deve essere isolato termicamente dal resto del satellite. Una 
possibile soluzione costruttiva del collegamento fra, HET, supporto metallico e satellite, è 
riportata in figura 3.33. Si vede che il supporto è fissato su una piastra di materiale 
isolante garantendo in questo modo che il calore sviluppato dal motore sia smaltito quasi 
totalmente per irraggiamento. Le diagnostiche di temperatura che saranno quasi 
sicuramente usate per la prova termica sul motore sono le termocoppie; infatti, essendo 
queste ultime economiche, leggere ed efficienti nel compiere le misurazioni di 
temperatura, esse sono le candidate ideali per rispettare le esigenze e i vincoli della 
missione SPES. Nella figura 3.32 è riportata una possibile configurazione del sistema di 
termocoppie per compiere misurazioni che consentano di stimare la temperatura del 
propulsore. In particolare lo spessore del supporto metallico deve essere sottile quanto più 
possibile nei limiti dei requisiti di resistenza e rigidezza strutturale del supporto stesso, 
questo per evitare che esso si comporti come un pozzo termico. Infatti, poiché la 
termocoppia compie effettivamente la misurazione sulla temperatura della parete del 
supporto metallico a contatto col motore, per avere la stima della temperatura della parete 
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del corpo esterno del motore è necessario che quest’ultima sia quanto più possibile vicina 
alla temperatura media di parete del supporto medesimo.  L’uguaglianza fra le due 
temperature può essere raggiunta dopo un breve transitorio di funzionamento del mot
se lo spessore del supporto è sufficientemente sottile. Una volta che sia nota la 
temperatura della parete del 




 Il principio fisico che sta alla base 
Seebeck; quest’ultimo è un f
da materiali conduttori e semiconduttori quando in essi è presente un gradiente di 
temperatura. L’esperienza dimostra che in un circuito formato da due metalli diversi A e 
B le cui giunzioni s
una corrente elettrica





La tensione risultante è data dalla seguente relazione:
corpo esterno del motore, si userà questo valore per imporre 
 anodica del motore; quest’ultima operazione si fa ovviamente a 
Figura 3.31 Schema della termocoppia. 
del funzionamento della termocoppia
enomeno termoelettrico che si manifesta nei circuiti costituiti 
i trovano a temperature diverse T1 e T2 si instaura la circolazione di 
 I (fig. 3.31). Quando il circuito è aperto, si manifesta ai suoi capi 
∆V che dipende dalla differenza di temperatura delle 







, è l’effetto 
 
 





∆ = T −  = i zXT(+) − X(+){n+ = Φ(+1, +3) − ΦT(+1, +3)Z
C
C¼ ;               (3.30) 
 
Dove: SA e SB sono i coefficienti di Seebeck relativi ai due metalli A e B; T1 e T2 sono le 
temperature delle due giunzioni; Φ e ΦT sono le funzioni di lavoro relative ai due 
metalli. 
In generale i coefficienti di Seebeck sono non lineari e dipendono dai materiali, dalla loro 
temperatura assoluta e dalla loro struttura molecolare. Tuttavia i coefficienti possono 
essere considerati costanti entro opportuni intervalli di temperatura, in questi casi la 
formula precedente può essere linearizzata ottenendo la seguente relazione approssimata: 
 
Δ = (XT − X)½½½½½½½½½½½½(+3 − +1) = XT(+3 − +1) ≅ (XT − X)(+3 − +1);                   (3.31) 
 
Pertanto è evidente che l'effetto Seebeck può essere sfruttato per misurare differenze di 
temperatura come variazioni di potenziale generate in un circuito costituito da fili di 
materiale diverso. Inoltre qualora siano note la temperatura di una giunzione e la tensione 
ai capi delle due giunzioni, utilizzando la (3.31) si può ricavare il valore incognito della 
temperatura dell’altra giunzione. Il valore della tensione risultante può essere misurato 
con un voltmetro o con un altro dispositivo elettronico misuratore di tensione. La 
temperatura della giunzione fredda deve essere nota, quindi occorre misurarla volta per 
volta con un termometro elettronico ausiliario.  L’introduzione del voltmetro (o di un 
altro dispositivo misuratore di tensione) comporta la presenza di altre due giunzioni (JHi, 
JLo), le quali se avessero temperature diverse fra loro introdurrebbero delle tensioni spurie 
che a loro volta genererebbero errore di misura. Per questo motivo le giunzioni vanno 
tenute alla medesima temperatura mediante un blocco isotermo (fig. 32.3). Per 
semplificare la misurazione della temperatura incognita Tx, in genere si pone la giunzione 
fredda all’interno del blocco isotermo mantenendola alla stessa temperatura delle 
giunzioni aggiuntive (fig. 3.33). Per fare quest’ultima operazione si usano le tecniche di 
compensazione delle quali si omette di parlare perché l’argomento esula dagli scoppi di 
questa tesi.  Poiché il valore di temperatura delle giunzioni fredde sarà circa uguale a 
quello della temperatura dell’ambiente in cui esse si trovano, la temperatura, Tx può 
essere stimata con la seguente relazione: 
 
Δ = XTz+¾ − +^ ){.                                                            (3.32) 
 
Occorre fare qualche considerazione basandoci su quanto riportato in [33]: i trasduttori di 
temperatura maggiormente usati sono le resistenze di platino, le termocoppie e i 
termistori; tuttavia sia le termocoppie, che presentano livelli di tensione piuttosto bassi e 
richiedono procedimenti di compensazione dispendiosi, sia i termistori, che sono non 
lineari, presentano difficoltà nelle applicazioni pratiche; si sono perciò affermate tecniche 
di misurazione di temperatura basate sul termo - diodo e precisamente sulla giunzione 
base-emettitore di una coppia di transistori bipolari. 






Un esempio di circuito ele
3.34. Il circuito è formato da due transistori (BJT) Q
temperatura e con l’emettitore posto in comune. Indicando con 
correnti di collettore e 




chema del circuito per la misura della tensione di una termocoppia.
ttronico per misurazioni di temperatura è riportato in figura 
1 e Q2 supposti alla medesima 
I
formulando l’ipotesi che valga la relazione approssimata:
e ≈ OC · 8¿BC ;                                    
 
T1  T3  *+Z ln <e1OC3e3OC1= ;          





E1 e IE2 le rispettive 
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                          2.34 
 
 




L’amplificatore operazionale crea un corto circuito virtuale sui morsetti d’ingresso 
imponendo così l’eguaglianza delle tensioni ai capi delle due resistenze R1 e R2 da cui 
segue la relazione: 
U1\1e1 = U3\3e3,                                                           (3.35) 
 
assumendo: \1 = \3,  OC1 = OC 3, ne consegue: 
T1 − T3 ≈ *+Z ln <U3U1= ;                                                 (3.36) 
La tensione di uscita è misurata ai capi della serie di resistenze, 26R, R e 23R, é quindi 50 
volte la differenza di potenziale VB1 – VB2 tra le basi. Se si usa un rapporto: U3/U1 = 10, 
si ottiene una sensibilità di circa 0.2mV per grado Kelvin. Ovviamente è possibile 
introdurre delle modifiche circuitali in modo che la tensione in uscita sia proporzionale 
alla scala Celsius (0°C=273°K) o a quella Fahrenheit.  
Questo circuito elettronico fornisce quindi un’idea di base per costruire un tipo di sonda, 
per misurazioni di temperatura, alternativo a quelli classici. Quest’ultima via può essere 
presa in considerazione nel caso in cui sorgano problemi pratici con l’impiego delle 
termocoppie. 
  
3.5 Dispositivo per valutare l’efficienza delle celle fotovoltaiche in 
volo spaziale. 
3.5.1 Generalità. 
La cella fotovoltaica è l’elemento fondamentale del sistema di potenza che assicura 
l’approvvigionamento energetico di veicoli spaziali e satelliti che devono compiere 
missioni di medio e lungo periodo. Perciò è importante raccogliere informazioni sul loro 
comportamento nello spazio quando interagiscono col plasma del pennacchio di un 
motore e con ambienti severi come quelli delle fasce di Van Allen. In particolare è 
interessante conoscere come si degradano le prestazioni di una cella fotovoltaica nello 
spazio al trascorrere del tempo di funzionamento. Una trattazione dettagliata della fisica 
delle celle fotovoltaiche esula dagli scopi di questa tesi, tuttavia un breve riassunto sulle 
proprietà fondamentali e sul modo di funzionare delle celle solari può essere utile per 
capire meglio il modo in cui concepire una sonda o un sensore che deve misurare il 
degrado dell’efficienza di una cella campione. La cella solare è un elemento costruito con 
materiali semi conduttori (es. il silicio) drogati opportunamente, il cui scopo è generare 
corrente elettrica continua. Il fenomeno fisico sul quale si basa il funzionamento delle 
celle solari è l’effetto fotovoltaico (caratteristico, ma non esclusivo, dei materiali 
semiconduttori) che consiste nello spostamento e confinamento di cariche elettriche 
elementari in regioni distinte di un materiale, quando questo è irraggiato da onde 
elettromagnetiche della banda visibile; in questo modo è generata una differenza di 
potenziale disponibile all’esterno del sistema fotovoltaico. La cella fotovoltaica non è 
altro che un dispositivo il cui compito è sfruttare questo fenomeno per ottenere 
un’efficiente e duratura generazione di corrente elettrica come conversione diretta 
dell’energia solare. In essa le cariche elettriche generate dall’irraggiamento 
elettromagnetico sono separate da un campo elettrico interno alla cella e spostate verso 
due elettrodi separati e distinti che saranno così a diverso potenziale. Quando ai capi degli 
elettrodi è applicato un carico di resistenza elettrica R, all’interno della cella irraggiata, si 
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crea un movimento continuo di elettroni e si genera quindi una corrente ele
(fig. 3.35).  
 
 Nello spazio esterno all’atmosfera l’unica fonte di energia è quella solare, 
fotovoltaiche devono essere ottimizzate 
parte dell’energia che ricevono dal sole per irraggiamento. Di conseguenza la scelta dei 
materiali semiconduttori deve tenere conto d
devono permettere 
possibile dell’energia elettromagnetica
produzione di energia elettrica





Figura 3.35 Funzionamento della cella fotovoltaica.
per trasformare in energia
ella forma dello spettro solare
alla cella di convertire in energia elettrica la maggior
 dello spettro solare. L’energia spettrale utile per la 
 è quella corrispondente all’intervallo di frequenza della
λ < 700 nm) avendo essa l’irradianza spettrale






perciò le celle 
 elettrica la maggior 
, perché essi 
e quantità 
 
 più elevata (fig. 
 
 




La maggior parte delle prime celle fotovoltaiche 
funzionamento era basato su una giunzione p 
necessario per confinare e spostare elettroni e lacune
andava dal 14% al 18%. La ricerca negli ultimi dieci 
celle fotovoltaiche a giunzione multipla
conversione superiori al 28 %, grazie al miglioramento dell’assorbimento della radiazione 
elettromagnetica. In figura 3.37 è ri
a tripla giunzione prodotta dalla Boeing Spectrolab.
 
Figura 3.37 Caratteristica I – V tipica delle celle fotovoltaiche, e schema costruttivo della cella a 
tripla giunzione della Boeing Spectrolab.
Le celle fotovoltaiche sono caratterizza
Questo grafico rappresenta l’andamento della corrente elettrica 
funzione della tensione in uscita V
sono descritte dalle seguenti proprietà elettriche:
− Y, la corrente elettrica di cortocircuito;
− ]Y, tensione ai capi della cella a circuito aperto;
− ÀV(¾ = JJ ,potenza elettrica massima in uscita, ossia la massima potenza 
erogata dalla cella fotovoltaica.
− Á, rendimento di conversione di energia solare in energia elettrica della cella 
fotovoltaica; 
− jj, fattore di riempimento della caratteristica I 
questo parametro indica quanto la 
forma rettangolare ossia
di conversione energetica della cella fotovoltaica a parità di corrente di corto 
circuito e di tensione a circuito aperto.
Le prime tre proprietà si ricavano direttamente dalla caratteristica I 
fotovoltaica, e sono indicate nella figura 3.37.
Il fattore di riempimento può essere ricavato dalla caratteristica I 
esso definito dal seguente rapporto:
jj = À]Y
          Capitolo 3
erano fabbricate in silicio, il loro 
– n che fornisce il campo elettrico 
 e il loro rendimento di conversione 
anni ha portato alla realizzazione di 
 p – n. Queste celle hanno raggiunto efficienze di 
portato lo schema costruttivo di una cella fotovoltaica 
 
 
te dalla loro curva caratteristica I – V, (fig. 3.37). 
in uscita della cella in 





– V della cella fotovoltaica, 
geometria della caratteristica si avvicini 
 a gradino, in oltre è anch’esso un indice dell’efficienza 
 
– V della cella 
 
– V della cella, essendo 
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Il rendimento della cella può essere calcolato con la seguente relazione: 
Á ≝ À]QtÀR = ÀV(¾À Y	'' = JJQ ;                                                    (3.38) 
Dove  è l’irraggiamento solare, mentre Q è l’area della cella utile al flusso di fotoni. 
Dalle relazioni precedenti si vede che il calcolo del fattore di riempimento è semplice, 
una volta che sia nota la caratteristica I – V della cella, mentre il calcolo del rendimento η 
è un po’ più difficile perché oltre alla curva caratteristica occorre conoscere 
l’irraggiamento solare che è funzione della posizione della cella rispetto al sole e 
l’orientamento della superficie esposta al sole della cella rispetto alla direzione media 
dell’irraggiamento solare. In formule, essendo À ≅ 3.845 ∙ 103&¬Â la potenza solare in 
megawatt, il vettore irraggiamento, in funzione della posizione r della cella valutata 
rispetto al centro del sole, è dato da: 
ÃÄ() = À ?ªE = À403 ?ªE ;                                                        (3.39) 
L’area utile è data dalla seguente: 
 
Q = −Y ∙ Å ∙ ?ªE ;                                                       (3.40) 
Dove Y è l’area della superficie della cella solare esposta al sole, Å è il versore normale 
uscente dalla superficie della cella. Allora la potenza solare in ingresso alla cella è data 
da: 
ÀR = À Y	'' = Ã ∙ YÅ = − ÀY403 ?ªE Å;                  (3.41) 
A parità di area utile irraggiata la variazione d’intensità dell’irraggiamento solare in 
ingresso alla cella con la posizione del satellite è trascurabile, essendo la distanza Terra - 
Sole molto più grande di quella fra satellite e Terra. Una stima dell’ordine di grandezza 
della variazione d’irraggiamento con la posizione, a parità di altri fattori, è data da: 
|∆|O1 = |O3 − O1|O1 = 13 ∙ ÆÇ 133 −
113ÈÆ ≈ 4 ∙ 10m1É;       (3.42) 
Dove, con “1” s’indica la posizione di riferimento: 1 = 150586648.675 *.; 
alla quale corrisponde il valore d’irraggiamento in condizioni AMO: 
O JÊ = 1350 Ë.3 ;                                                                     
La posizione “2” è quella corrispondente alla distanza dell’orbita geostazionaria: 
3 = 1 − eÊ ≅ 150544480.675 *.;                                  
eÊ ≅ 42168 *.;                                                                       
Ne consegue allora che per fare i calcoli sulla potenza in ingresso si può usare il valore 
dell’irraggiamento solare corrispondente alle condizioni AMO. 




L’obiettivo è di costruire una sonda capace di misurare la caratteristica I 
fotovoltaica campione, e di compiere queste misurazioni in volo spaziale un numero di 
volte sufficientemente elevato per ricavare l’andamento temporale della forma della 
caratteristica suddetta, che avrà una forma del tipo indicato in figura 3.38.
 
Figura 3.38 Evoluzione temporale della curva caratteristica di una cella fotovoltaica.
Per valutare correttamente il degrado di una cella fotovoltaica occorre fare delle 
considerazioni sulla sua caratteristica I 
fotovoltaica, varia con l’intensità della radiaz
dalla posizione e dall’orientamento della cella rispetto al sole
stagione in cui si fa la misurazione
dall’intensità della radiazione incidente, dalla resistività elettrica
della cella e dall’ambiente in cui essa si trova. Di conseguenza non è corretto valutare il 
degrado delle prestazioni della cella 
caratteristiche perché esse si ottengono
causa  della variabilità della posizione del satellite rispetto al sole, 
superficie della cella e della sua temperatura. La valutazione del degrado
ricavando gli andamenti temporali del fattore d
alle proprie curve caratteristiche. Quest’ultima operazione si farà a terra utilizzando i dati 
sulle caratteristiche I – V, sulla posizione e orientamento del satellite rispetto alla terra 
inviati dal sistema di telemetria. 
 Il problema fondamentale è quindi 
operare nello spazio esterno all’atmosfera facendo misurazioni sui voltaggi e sulle 
correnti elettriche di una cella fotovoltaica campione per tracciarne
Un’idea valida per costruire un simile dispositivo è stata suggerita d
[34] [35]. 
 
3.5.2 Il pozzo di corrente di Callaway.
Il circuito elettronico sul quale si vuole basare la costruzione del dispositivo in 
tracciare la caratteristica I – V di una cella fotovoltaica in volo spaziale è riportato in 
figura 3.39. Il circuito è composto da un amplificatore operazionale, e da un transistor a 
giunzione bipolare (BJT) di tipo NPN. Il circuito si comporta so
pozzo di corrente, cioè esso guida la corrente desiderata per la cella fotovoltaica e 
fornisce una tensione in uscita che è la differenza di potenziale fra i capi della cella 
medesima. Questa tensione in uscita si misura o con un volt
          Capitolo 3
– V di una cella 
 
 
– V. La curva caratteristica, a parità di cella 
ione elettromagnetica incidente che 
 e quindi anche dalla 
 e con la temperatura della cella che 
, dalle proprietà termiche 
mediante il confronto diretto fra le varie curve 
 in condizioni operative diverse e irripetibili a 
dell’orientamento della 
 si farà allora 
i riempimento ff e del rendimento η
quello di costruire un dispositivo che sia in grado di 
 la caratteristica I 
a Callaway e Michael 
 
stanzialmente come un 
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dispositivo elettronico, per esempio con un amplificatore operazionale settato per misure 
di potenziale elettrico. Per ogni valore di corrente





numero di punti di lavoro della cella fotovoltaica sufficiente per disegnare la caratteristica 
I – V. Il modo in cui 
circuito elettronico di figura 3.39. L’amplificatore operazionale è settato come un 
inseguitore di tensione per garantire che il potenziale V
quello desiderato ossia quello in ingresso all’amplificatore V
corrente del collettore 
settato per operare nella zona attiva diretta. Il BJT deve invece rendere possibile l
regolazione delle condizioni operative della cella
impostogli dall’esterno; per questo motivo esso è configurato 
resistenza all’emettitore R
 elettrica imposto si ottiene quindi il 
 
Figura 3.39 Circuito di Callaway, [34]. 
 per diversi valori di corrente desiderata si può ricavare un 
è imposta la corrente desiderata alla cella si deduce dallo schema del 
B alla base del BJT sia
IN. Al fine di controllare la 
(quella che fluisce nella cella fotovoltaica), il transistor deve essere 
 guidato dal comando 
a emettitore comune
E. Valgono pertanto le relazioni seguenti: 
e = $Ì − Te Ue ; f ,                       
e  T  f ,                                       
f  ·KeT,                                         
f  \e ; e ,                                    
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Dove: Te  è la differenza di potenziale fra base ed emettitore, questo valore di tensione è 
leggermente variabile intorno al valore di soglia (o di saturazione) Vγ ≈ 0.7 Volt; f è la 
corrente di collettore; T è la corrente di base, essa é trascurabile rispetto a quella del 
collettore; e è la corrente di emettitore che è sostanzialmente uguale a quella del 
collettore essendo trascurabile la corrente entrante nella base; ℎKe è il guadagno statico di 
corrente del BJT a emettitore comune; \ è il guadagno statico di corrente a base comune, 
il suo valore tipicamente va da 0.99 a 0.999. Si deduce quindi che controllare la corrente 
di emettitore equivale a controllare la corrente che attraversa la cella fotovoltaica. 
Variando con un opportuno comando automatico di tipo Timer – Relay la tensione in 
ingresso (VIN = VB) è possibile regolare la corrente di emettitore e quindi la corrente della 
cella.  
Per esempio per ricavare il voltaggio VOC della cella a circuito aperto si dà in ingresso un 
valore di tensione: 0 <VIN ≤ VBE sat ≌ Vγ; in tal caso si ottiene che: IE ≌ IC ≌ 0; il 
voltaggio misurato ai capi della cella è proprio VOC.  
Per valutare la corrente di cortocircuito della cella fotovoltaica ISC, occorre dare una VIN, 
ossia una VB max, sufficientemente elevata per rendere trascurabile la resistenza di carico 
RC, ossia quella della cella fotovoltaica medesima. Il valore di tensione VBSC in 
corrispondenza del quale si ottiene la corrente di corto circuito della cella non è noto a 
priori ma è letto dal dispositivo misuratore di tensione. In particolare s’identifica con 
VBSC, il minimo valore fra quelli delle tensioni in ingresso in corrispondenza delle quali la 
corrente della cella si mantiene quasi costante uguale alla corrente di cortocircuito. 
Occorre precisare che variando il comando in ingresso VIN a gradini (di 0.1 Volt per 
esempio) secondo una griglia di valori che va da VBE a un valore VB max > V B SC, la 
corrente
 
IB tende ad aumentare, mentre la tensione VCE tende a diminuire portando il 
punto di funzionamento del BJT verso la zona di saturazione. Pertanto si deve evitare 
dare valori troppo elevati di VIN, perché essi potrebbero portare il punto di lavoro statico 
del BJT al di fuori della zona attiva diretta; quest’ultimo è un evento che va evitato 
assolutamente perché si perde il legame lineare fra corrente e tensione e, quindi il sistema 
funziona male, in oltre nei casi peggiori si può arrivare a condizioni di funzionamento in 
cui il transistor potrebbe distruggersi. Ne consegue che si deve limitare il valore della 
tensione VB max, il che equivale a limitare la variazione della resistenza di carico della 
cella in modo tale che sia garantito il funzionamento del BJT in zona attiva diretta.  
 
Le condizioni che fanno funzionare il BJT in zona attiva diretta sono le seguenti: 
 
Te = Í ≅ 0.7 xµ
,                                                                 (3.44) 
 
fe H fe (t ≈ 0.2 xµ
.                                                        (3.45) 
 
 Tuttavia per agire in sicurezza si pone generalmente VCE > 1 volt. Allora la condizione 
espressa dalla (3.44) è modificata con l’ultima assunzione, quindi dall’equazione di 
maglia si deduce la relazione seguente: 
 




fe = ff − Uff − Uef ≥ 1xµ
,                                                  
da cui: 
 
Uf ≤ ff − Uef − 1xµ
f ;                                                   (3.46) 
sostituendo la prima delle (3.43) nella (3.46) si ottiene l’espressione del limite da imporre 
alla resistenza di carico: 
 
Uf ≤ ff − T + Te − 1xµ
T − Te ∙ Ue = Uf V(¾,              (3.47) 
Tenendo conto che: 
Uf = f	''f = Ue ∙ Y	''T − Te ,                                           (3.48) 
 
Sostituendo la (3.47) nella (3.46), ne consegue che: 
 
$Ì = T ≤ ff − f	'' + Te − 1xµ
,                     (3.49) 
 
Per VCell si può prendere cautelativamente il valore della tensione a circuito aperto 
valutata dal produttore della cella in condizioni AMO, in oltre la tensione base emettitore 
è nota perché rimane sostanzialmente costante pari al valore di soglia Vγ ≈ 0.7 volt. In 
definitiva il limite al comando d’ingresso per garantire il funzionamento in zona attiva 
diretta è definito dalla relazione seguente: 
 
$Ì = T ≤ ff − (Êf)JÊ − 0.3xµ
.                 (3.50) 
 
 La resistenza all’emettitore consente il controllo della corrente IB e la stabilizzazione del 
punto di lavoro del transistor mediante la polarizzazione automatica. Infatti, il transistor 
sotto l’effetto essenzialmente della corrente di collettore IC, tende a dissipare la potenza 
PD, sotto forma di calore, che si calcola applicando la seguente formula: 
 
À = fef ,                                              (3.51) 
 




(In effetti in questa formula si trascura l’effetto della corrente IB sulla dissipazione, 
essendo IB << IC). Il calore porta a un aumento della conducibilità all’interno del BJT 
stesso e questa di conseguenza comporta un aumento della possibilità di scorrere alla 
corrente IC; questo meccanismo innesca un processo per cui il calore e la corrente di 
collettore tendono ad autoalimentarsi portando il transistor a surriscaldarsi fino alla sua 
distruzione; tale processo prende il nome di fuga termica e com’è ovvio, deve essere 
evitato. La presenza della resistenza di emettitore ha un effetto auto-stabilizzante espresso 
dalla seguente relazione derivante dalle equazioni di maglia del circuito, ove si mette in 
conto anche la resistenza d’ingresso RB: 
 
T = ff − Te − UefUT ,                                        (3.52) 
 
Dalla relazione precedente si vede che nel caso in cui avvenga un aumento di corrente di 
collettore, la corrente di base diminuisce per effetto della presenza della resistenza di 
emettitore, di conseguenza diminuisce anche la corrente di collettore che è riportata 
automaticamente verso il suo valore del punto di funzionamento iniziale. 
Un’altra osservazione da fare è quella che la corrente di base IB, va tenuta al valore più 
basso possibile per ottenere un dispositivo che consumi poca potenza. In questo senso il 
circuito può essere migliorato impiegando un transistor di tipo MOSFET al posto del BJT 
e dell’inseguitore di tensione, poiché esso consente di ottenere un funzionamento con 
correnti di base più basse; tuttavia in questo modo si perde il legame lineare fra correnti e 
tensioni, per cui occorrerebbe introdurre nel circuito un altro misuratore di tensione che 
legga il valore della tensione VE = RE IE. 
Lo sviluppo di un dispositivo elettronico basato sul circuito di Callaway, offre il 
vantaggio di simulare anche l’irraggiamento della cella fotovoltaica, nel senso che il 
flusso di elettroni interno alla cella fotovoltaica è forzato artificialmente utilizzando 
l’alimentazione del circuito. Ne consegue che il regime di funzionamento della cella non 
dipende dalle condizioni d’irraggiamento esterno né dalla sua posizione rispetto al sole. 
Nel circuito di Callaway la potenza in ingresso alla cella è data da: 
 
ÀR = ff ∙ f ≅ ff ∙ e .                                                  (3.53)  
 
Perciò il rendimento della cella è: 
  
Á ≝ À]QtÀR = ÀV(¾fff ≅ JJffe ;                                                    (3.54) 
 
Si può concludere quindi che per un dispositivo basato sul pozzo di corrente di Callaway 
il problema della variazione della condizione d’irraggiamento, non si pone più e questo 
rende possibile fare un confronto diretto fra le curve caratteristiche ottenute col 
dispositivo medesimo. 
























Capitolo 4                                                                                                            
La valutazione delle prestazioni del propulsore. 
 
Nel capitolo precedente sono state selezionate delle sonde per compiere misurazioni sul 
plasma. Per ognuna di esse è stato chiarito il principio fisico sul quale si basa il suo 
funzionamento e si è compresa  la difficoltà ad interpretare i dati provenienti dalle loro 
misurazioni dovuta agli inevitabili disturbi che affliggono le sonde del plasma. In oltre 
nel capitolo 1 è stato anticipato che sul propulsore saranno montate le sonde standard dei 
motori a effetto hall che si attivano ogni volta che esso entra in funzione e ne misurano il 
potenziale di scarica VD e la corrente di scarica ID. Poiché uno degli obbiettivi della 
missione SPES è la validazione del motore HT – 100, in questo capitolo sarà studiato il 
modo in cui utilizzare al meglio i dati che saranno ottenuti dalle varie misurazioni sul 
plasma e sul motore per valutarne le prestazioni. Nei paragrafi successivi verranno esposti 
tre modi per calcolare e valutare le prestazioni del motore al fine di provare la sua 
idoneità per il volo spaziale. 
 
4.1 La stima diretta della spinta. 
Per “stima delle prestazioni” si intende generalmente un insieme di prove sperimentali 
dove vengono misurate o calcolate per via indiretta delle metriche di prestazione per 
differenti valori dei parametri del motore e del suo ambiente operativo. Tipicamente i 
parametri usati per i motori ad effetto Hall sono: 
−
 Le portate di massa: all’anodo  , al catodo   e totale  . 
−
 Corrente di scarica ID,  potenziale di scarica VD e potenza P di ingresso. 
−
 La potenza dei magneti.
 
−
 La pressione del serbatoio del propellente.
 
Le metriche di prestazione per il propulsore a effetto Hall sono: 
− la spinta fornita dal motore T, misurata direttamente in laboratorio montando il 
motore su un apposito banco di prova munito di bilancia o di qualche altro 
dispositivo in grado di misurare la forza; 
− l’impulso specifico ISP, calcolato mediante la relazione:  = 	
  ; 
− il rendimento totale di spinta, calcolato dalla relazione seguente: 	 = 	
 . 
Per misurare direttamente la spinta del motore nello spazio occorrerebbe progettare una 
bilancia dotata di un opportuno supporto sul quale montare l’ HT – 100. Il progetto di un 
simile dispositivo non è facile perché si devono rispettare numerosi vincoli e risolvere 
problemi legati all’ambiente operativo della bilancia. Per esempio se volessimo progettare 
una bilancia da montare sulla piattaforma del satellite SPES dovremo definire le 
specifiche tecniche che sarebbero:  
− fondo scala di 15 mN; considerando che il motore fornisce spinte che vanno da 0 
a 12.5 mN e che al punto di progetto produce 4.5 mN, sarebbe opportuno che la 
bilancia misurasse valori di spinta che vanno da 0 a 15 mN; 




− precisione richiesta: almeno di 100 µN, in modo tale da rendere possibile di 
correlare in modo fitto i valori della spinta con le immagini del pennacchio del 
motore, ossia in modo di poter associare un valore di spinta sufficientemente 
preciso alla comparsa della classica “ spina” nel cuore del pennacchio; 
− tempo di risposta: dell’ordine del secondo; 
− dimensioni: occorre specificare le dimensioni della piattaforma sulla quale verrà 
montato il propulsore (saranno dell’ordine (700 X 1000) mm2) e le dimensioni 
del propulsore stesso. 
Inoltre dovranno essere individuati i vincoli da rispettare e i problemi legati all’ambiente 
di lavoro su cui dovrà operare la bilancia: 
− la bilancia deve operare con precisione in ambiente di micro gravità, quindi dovrà 
essere calibrata opportunamente e questo potrebbe richiedere il progetto di un 
sistema di regolazione; 
− la bilancia deve avere una resistenza meccanica e strutturale alle vibrazioni che 
sorgono al momento del lancio dell’Ariane5 e durante la fase di trasporto fino 
all’apogeo dell’orbita GTO; inoltre se possibile la bilancia dovrebbe essere 
progettata in modo di renderla insensibile ad eventuali vibrazioni parassite che 
potrebbero insorgere quando essa opera; 
− minimizzare il peso e l’ingombro del sistema; 
− occorre indagare sull’effetto che la variazione della temperatura ha sul valore 
della spinta misurato dalla bilancia; se l’effetto è significativo progettare un 
opportuno sistema di regolazione che annulli l’effetto termico; 
− la bilancia non deve creare problemi alle altre diagnostiche presenti sulla 
piattaforma; deve essere una costruzione solida e sicura fatta con materiali non 
pericolosi, ossia non devono reagire chimicamente nel vuoto, non devono essere 
infiammabili, devono avere una resistenza meccanica adeguata alle sollecitazioni 
termiche e meccaniche cui verranno sottoposti. 
Poiché il Satellite SPES ha forti limitazioni di ingombro e di peso e deve essere un 
sistema a minima complessità costruttiva, è conveniente scartare l’idea di montare su di 
esso una bilancia per ambiente spaziale. Nei paragrafi successivi si cercherà di 
determinare la via migliore per ottenere indirettamente  un valore accurato della spinta 
partendo dai dati che saranno forniti da misurazioni che saranno compiute con gli altri 
strumenti. 
 
4.2 Il modello delle prestazioni degli HET. 
Con i trasduttori di tensione e di corrente siamo in grado di ottenere i valori della corrente 
di scarica e della tensione di scarica del motore. Questi dati potrebbero essere utilizzati 
per valutare indirettamente le prestazioni del motore. Per far questo occorre un modello 
delle prestazioni per gli HET che  le correli con la corrente di scarica e con il potenziale 
di scarica. In questo caso il modello deve essere abbastanza accurato e affidabile per 
ottenere una sufficiente precisione nel calcolo indiretto delle prestazioni, tuttavia anche 
con la migliore accuratezza i risultati che si otterranno saranno affetti da incertezza. 
Pertanto la valutazione delle prestazioni propulsive dell’HT – 100 nello spazio che sarà 
fatta nel modo indicato in precedenza non potrà essere né decisiva  né sufficiente per 
provare l’idoneità del propulsore per il volo spaziale. Tuttavia essa costituirà un 
riferimento comunque utile per  valutare le prestazioni e per essere confrontato con le 
misurazioni più precise che dovranno necessariamente compiute seguendo un'altra via. 
 




4.2.1 La spinta del motore a effetto Hall. 
 Seguendo quanto riportato in [11], la spinta di un HET può essere espressa nella forma 
seguente:    
 = 2 ∙  ∙ ;                                                                        (4.1) 
 
dove γ è un fattore di correzione  che tiene conto della perdita di spinta dovuta agli effetti 
della divergenza del fascio e della presenza di più di una specie ionica; Ib e Vb sono 
rispettivamente la corrente del fascio ionico e il salto medio di potenziale all’uscita del 
motore tramite il quale vengono accelerati gli ioni. Introducendo i fattori di correzione ηb 
per la corrente ed ηv per il potenziale che esprimono rispettivamente la frazione della 
corrente di scarica che produce la corrente del fascio ionico e la frazione del potenziale di 
scarica che è utile per accelerare gli ioni, si ricava una nuova forma della espressione 
della spinta che la correla con la corrente di scarica e il potenziale di scarica:  
 
 ≝ "#"$ ;                                                                                  (4.2)  
 
% ≝ & ;                                                                                  (4.3) 
 
 =  ∙  ∙ %2 ∙ & ∙ &;                                          (4.4) 
 
la γ è un coefficiente di correzione della spinta risultante da due fattori di correzione: 
 
 = ( ∙ )*;                                                                               (4.5) 
 
dove Ft è il fattore di correzione della spinta che tiene conto della divergenza del fascio, 
mentre α è il fattore di correzione della spinta che tiene conto della presenza di ioni a 
carica multipla; per i propulsori cilindrici l’espressione di Ft è la seguente: 
 
)* = , 2-. ∙ /(.) ∙ 0123(.)4.56  ;                                         (4.6) 
 




dove J è la densità di corrente e θ è il semiangolo di divergenza del fascio. Nel caso in cui 
siano presenti solo due specie ioniche, la monocarica e la bi-carica, il fattore α ha la 
seguente espressione: 
 




;                                                                    (4.7) 
 
 = ; + ;;.                                                                        (4.8) 
 
dove I+ e I++ sono rispettivamente le correnti del fascio ionico di prima e di seconda 
specie.  
Nei motori più potenti che operano a voltaggi elevati e a portate di massa più elevate 
possono comparire più di due specie ioniche, in questo caso occorre disporre di modelli 
più raffinati ottenuti da prove sperimentali. Un modello è tanto più raffinato quanto più 
riesce a descrivere la realtà fisica, quindi ha bisogno di informazioni precise: sulle 
frazioni di specie ioniche componenti il plasma, sulle frazioni di corrente relative alle 
rispettive specie ioniche componenti il fascio ionico e sulla distribuzione della densità di 
corrente ionica (vedi rif.  [11]e [48]). 
La (4.4) è utile per stimare la spinta utilizzando i dati sperimentali ottenuti da misurazioni 
dirette di potenziale e corrente di scarica, attuate dai trasduttori di tensione e di corrente 
montati sul motore. Per avere una buona stima della spinta i fattori: γ, ηv e ηb, devono 
essere determinati con sufficiente accuratezza. Questi vengono determinati con prove 
sperimentali condotte in laboratorio nelle camere a vuoto. Tuttavia per quanto accurati 
possano essere gli esperimenti, la pressione di sottofondo della migliore camera a vuoto è 
sempre più elevata di quella dell’ambiente spaziale, per cui le frazioni di corrente e di 
voltaggio stimate a terra sono maggiori di quelle che il motore presenterà nello spazio. Ne 
consegue che il valore della spinta ottenuto seguendo questa via sarà nel migliore dei casi 
leggermente sovrastimato. 
4.2.2 Il rendimento totale del motore. 
Allo stesso modo si può ricavare una espressione del rendimento di spinta totale del 
motore, basta considerare tutti i fattori di perdita che caratterizzano gli HET [11], per 
trovare la seguente espressione del rendimento totale: 
	 =   ∙ &  %>?;                                               (4.9 8) 
oppure: 
	 =   ∙ & %?;                                                    (4.9 A) 
 
dove i fattori: ηC e ηo, sono rispettivamente l’efficienza del catodo e l’efficienza di 
utilizzazione della energia elettrica; essi sono definiti nel modo seguente: 




> ≝   =    +   ;                                                               (4.10) 
 
? ≝ C&C = C&C& + CD + CEF ;                                                     (4.11) 
 
dove: PD è la potenza di scarica; P è la potenza di ingresso; PK è la potenza spesa per 
attivare il catodo (normalmente nulla durante il regime operativo del motore); PMG è la 
potenza necessaria a generare il campo magnetico del motore;  ,   ,   , sono 
rispettivamente la portata di massa totale (quella del propellente), la portata di massa 
all’anodo, la portata di massa al catodo. L’efficienza del motore può essere espressa 
anche in termini di rendimento anodico, definito dalla relazione seguente: 
H ≝ 12 

 C& = 	>? =   ∙ &  % .                                  (4.12) 
Dalle (4.5) e (4.9) si può ricavare la stima del rendimento totale e anodico del propulsore 
in funzione della corrente di scarica ID, purché siano noti con sufficiente precisione i 
rendimenti del catodo e di utilizzazione dell’energia elettrica. Anche per questi 
coefficienti vale lo stesso discorso fatto in precedenza, possono essere determinati 
sperimentalmente in laboratorio quando si fa la caratterizzazione di un HET, tuttavia nel 
migliore dei casi saranno leggermente sovrastimati. 
Concludiamo allora dicendo che la stima delle prestazioni del motore fatta per via 
indiretta utilizzando i dati provenienti dalle misurazioni, compiute nello spazio, del 
potenziale e della corrente di scarica sono utili ma non del tutto sufficienti per validare il 
motore in quanto è critica l’incertezza caratteristica dei vari fattori che ne influenzano il 
rendimento e la spinta. Occorre allora una prova diretta sulle prestazioni del motore che 
può essere ottenuta dalle misurazioni della posizione del satellite fatte durante la sua 
missione; questi dati saranno trasmessi a terra dal sistema di telemetria. 
4.3  Stima della spinta di un motore mediante i dati forniti dalla 
telemetria.  
Tra le varie funzionalità del sottosistema di telemetria e guida, (TT&C: Telemetry, 
Tracking & Command), c’è quella del ranging transponder che consente di ricevere e 
trasmettere a terra un segnale utile per rilevare la posizione del satellite e tracciarne 
l’orbita. Quando il satellite trasmette a terra possiamo rilevarne la sua posizione a brevi 
intervalli di tempo, (dell’ordine del secondo); quindi si può assumere di conoscere la 
posizione del satellite, r(t), per tutto l’arco di tempo in cui esso comunica con la Terra. 
Consideriamo l’equazione del moto del satellite schematizzandolo come punto materiale 
a massa variabile: 
 
(I) 4J4I = −L⨁ ∙ (I) N.O + P;                                                         (4.13) 
 




dove: MS è la massa attuale del satellite; v è la velocità del satellite; T è la spinta fornita 
dal propulsore;  L⨁ ≅ 3.986 × 10ST O 2⁄  è il parametro gravitazionale terrestre.  
Tenendo conto che la variazione di massa del satellite nell’unità di tempo è 
sostanzialmente uguale alla portata del propellente V  cambiata di segno, si può assumere 
che anche la massa attuale del satellite sia nota. Allora la (4.9) può essere utilizzata per 
calcolare la spinta in modo sufficientemente accurato per caratterizzare la prestazione 
reale del motore. Per calcolare l’accelerazione si potrebbe pensare di dotare il satellite di 
un sensore capace di misurarla direttamente; in questo caso visto che la massa del satellite 
varia all’incirca dai 250 kg ai 200 kg e il livello della spinta a cui esso opera è dell’ordine 
dei 4.5 mN, la sua accelerazione varia da 1.4 µg a 2.25 µg. Essendo l’ordine di grandezza 
delle accelerazioni da misurare quello del µg, ne consegue che il sensore dovrebbe avere 
un fondo scala dell’ordine dei 10 µg e una risoluzione di almeno 10-2 µg (g = 9.806 m s-2). 
Trovare sul mercato un accelerometro che abbia queste prestazioni non è semplice (fra i 
migliori accelerometri commerciali come quelli prodotti dalla Kistler [60] o il QA 3000 
prodotto dalla Honeywell [61] hanno una risoluzione dell’ordine di 0.8 µg)  e in ogni caso 
sarebbe necessario riadattare il sensore all’ambiente spaziale; tuttavia sono stati fatti dei 
progetti di strumenti simili per lo spazio: uno è l’accelerometro progettato per la NASA   
(si veda il rif.[58]) che ha una sensibilità di 10-9 g e un fondo scala da 10-2 g; l’altro 
esempio è quello riportato nel riferimento [59], dove la risoluzione è di 40 nano – g. La 
soluzione di un accelerometro ad elevata risoluzione offre il vantaggio di avere una stima 
immediata della spinta, tuttavia aumenta i costi del carico pagante e complica il sistema 
della gestione dati di bordo del satellite. Pertanto si ritiene più conveniente calcolare 
l’accelerazione a terra utilizzando i dati della telemetria su un modello numerico per il 
calcolo dell’accelerazione del satellite. 
 Per effettuare il calcolo occorre un metodo numerico per integrare l’equazione del moto 
utilizzando i dati sulla posizione del satellite come dati di ingresso. In alternativa se i dati 
sulla posizione sono sufficientemente fitti si può stimare direttamente l’accelerazione del 
satellite per derivazione, in questo caso il calcolo è immediato e più semplice ma meno 
preciso. Per esempio se in 2 archi di tempo: 
 
∆IS = (I − IS)     ∆I = (IO − I),  
 
 (∆t1 ≈ ∆t2 ≈ 1 s) se la posizione del satellite venisse rilevata tre volte: r1, r2, r3, in 
corrispondenza con gli istanti: t1, t2, t3, si potrebbe stimare l’accelerazione del satellite nel 
modo seguente: 
4J4I ≅
NO − N∆I − N − NS∆IS∆I + ∆IS ;                                                           (4.14) 
Allora si conclude che anche se un modello raffinato delle prestazioni degli HET sarà 
considerato per fare delle stime sulle prestazioni del motore HT – 100, le prove decisive  
per provare la sua idoneità per il volo spaziale saranno i risultati del calcolo accurato della 
spinta basato sui dati della posizione del satellite forniti dal sistema di telemetria, in 
quanto quest’ultimo metodo fornisce un valore della spinta quasi uguale a quello reale.  
 
 





















Capitolo 5  
 Il controllo termico del propulsore. 
 
5.0 Generalità sulle caratteristiche termiche del motore HT - 100. 
Il propulsore HT – 100 è stato progettato in modo che si raffreddi sostanzialmente per 
irraggiamento di calore verso lo spazio vuoto esterno, senza avere bisogno di un controllo 
termico attivo. L’ampia campagna sperimentale condotta sul HT – 100 ha dimostrato che 
il motore ha queste caratteristiche, [7], [10]. Tuttavia per la sua validazione è necessario 
provare che il motore conservi queste caratteristiche anche durante il volo nello spazio, 
pertanto occorre dotare il satellite di una diagnostica che compia misurazioni di 
temperatura utili per stimare quella delle zone critiche del propulsore come quella 
anodica. Nel paragrafo successivo sarà impostato il progetto del controllo termico del 
propulsore, è sarà proposta una soluzione costruttiva ragionevole che soddisfi i requisiti 
del controllo termico rispettando le limitazioni della missione SPES. 
5.1 Il progetto preliminare del controllo termico del motore. 
 Le specifiche per il controllo termico del propulsore. 
− Il motore deve funzionare sempre all’interno dell’intervallo dei valori della sua 
temperatura operativa; come riferimento per il limite di temperatura prendiamo la 
massima temperatura consentita per i magneti che è di 400 °C, [11]; 
− Il satellite deve essere dotato di una diagnostica che sia in grado di eseguire 
misurazioni di temperatura utili per stimare quella dei punti critici del motore, per 
esempio la temperatura anodica; 
− Il rilevamento della temperatura deve avere un ottima probabilità di successo, 
anche nel caso in cui si verifichino avarie della diagnostica. 
I vincoli di progetto. 
− Il motore deve essere isolato termicamente  dalle parti interne del satellite per 
proteggere dagli aumenti di temperatura i sottosistemi che stanno all’interno del 
satellite, specialmente quelli che contengono parti elettroniche; 
− L’alimentazione del propellente per l’anodo e per il catodo, deve essere isolate 
dal circuito elettrico presente fra anodo e catodo neutralizzatore per la sicurezza 
del sistema; 
− Il motore deve essere montato su un supporto che abbia sufficiente resistenza 
meccanica; 
− Le dimensioni del sistema supporto – motore devono essere contenute, in modo 
tale che il satellite rispetti i vincoli di ASAP 5; essendo il motore già progettato 
le variabili di progetto sono le dimensioni del supporto; 
− Il sistema del controllo termico deve avere i seguenti requisiti: essere economico; 
avere la massima possibile semplicità costruttiva; essere affidabile. 
La soluzione proposta per il controllo termico del motore è illustrata in figura 5.1: lo 
schema riporta le dimensioni d’ingombro del propulsore HT – 100 che è stato montato su 
un supporto metallico a forma di “cappello”; all’interno del supporto metallico passa 
l’alimentazione del propellente, inoltre sulla parete interna sono poste due termocoppie 
per rilevare un valore di temperatura prossimo a quello sulla parete del motore che è a 




contatto col supporto; Le termocoppie s
di una delle sonde. 
Figura 1.1 Schema costruttivo 
Il supporto metallico deve avere il 
esigenze di rigidezza e resistenza meccanica statica e a fatica della 
rendere il sistema il più leggero possibile e di ostacolare la trasmissione 
conduzione verso il satellite. Un’altra ragione per la quale 
supporto, è quella di evitare che la 
un pozzo termico. Infatti, se questo avvenisse la parete interna del supporto sulla quale 
sono collocate le sonde, avrebbe sempre un valore di temperatura nettamente più basso 
rispetto a quello della parete che è 
temperatura rilevato dalla sonda sarebbe poco 
motore. Per ottimizzare l’isolamento termico del satellite dal flusso di calore generato dal 
motore, il supporto metallico è collegato su una piastra di materiale isolante. Il materiale 
isolante oltre alle proprietà d’isolamento termico ed elettrico deve avere anche buone 
proprietà di resistenza meccanica e chimica. Come esempi di materiali aventi le 
caratteristiche specificate in precedenza
− VESPEL® SP-1 (Polyimide
DuPont. L’imide (o immide) è la denominazione generica dei composti
contenenti il gruppo “ =
secondarie) o a un radicale acilico bivalente
combinazione di proprietà interessanti per le
alla temperatura; resistenza chimica; tenacità meccanica; resistenza all’usura;
resistenza al plasma; ottimo isolante termoelettrico;
il campo di temperatura operativa del 
fino ai 300 °C.   
− MELDIN® 7001 (Unfilled
meccanica e chimica elevate, ottimo isolante termico ed elettrico. Essendo più 
duttile delle ceramiche e meno denso dei metalli è il materiale ideale per 
sostituire le parti strutturali metallic
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per il controllo termico del motore. 
minimo spessore possibile (compatibilmente con le 
struttura) al fine di 
di calore per 
minimizzare lo spessore del 
sua superficie a contatto col motore si comporti come 
adiacente a quella del motore e quindi il valore di 
efficace per stimare la temperatura del 
 si citano i seguenti:  
): è un polimero di monomeri immidi prodotto dalla 
NH ” legato a due radicali acilici monovalenti (amidi 
. Questo materiale ha un’
 applicazioni aerospaziali: resistenza 
 lubrificante naturale. 
VESPEL® SP-1 è ampio: dal criogenico 
 Polyimide), ha le seguenti proprietà: resistenza 
he quando si abbiano esigenze d’isolamento
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Per questo motivo è largamente usato nelle applicazioni aerospaziali, e 
rappresenta una valida alternativa al VESPEL® SP-1. 
 
Per garantire la sicurezza del sistema, l’alimentazione del propellente è stata isolata 
dall’anodo tramite un settore di condotto fatto di materiale isolante elettrico. 
Un sistema di questo tipo è in grado di garantire con sicurezza il rilevamento di una 
misurazione di temperatura, poiché la probabilità di avaria per entrambe le sonde è quasi 
nulla. 
La misura di temperatura è utile come dato d’ingresso per un modello raffinato della 
conduzione di colore, in questo modo per via numerica si può stimare con sufficiente 
accuratezza la temperatura dell’anodo e ricavare cosi un'altra prova a favore per la 
validazione del motore. 
La verifica sul rispetto dei vincoli d’ingombro, imposti da ASAP 5, è stata fatta montando 
la piattaforma con il motore e le altre diagnostiche su una configurazione preliminare del 
satellite, ed ha avuto un esito positivo, questa parte di lavoro è riportata nel sesto capitolo. 
Naturalmente rimangono da fare le verifiche di: compatibilità elettromagnetica, resistenza 
meccanica e il dimensionamento degli spessori, i quali si rimandano alla parte del 







      La compatibilità elettromagnetica del satellite SPES.  
 
6.0 Generalità. 
Il satellite della missione SPES, come tutti gli altri satelliti, deve avere la caratteristica di 
compatibilità elettromagnetica (EMC: Electro – Magnetic Compatibility); quindi ogni suo 
sottosistema e ogni suo equipaggiamento devono avere i seguenti requisiti generali: 
1. Non deve causare interferenza con altri sistemi o equipaggiamenti del satellite. 
2. Non deve essere suscettibile (magneticamente) alle emissioni provenienti da altri 
sistemi, equipaggiamenti, o da ambienti elettromagnetici. 
3. Non deve causare interferenza con se stesso tale che possa causare 
malfunzionamenti e comportamenti indesiderabili.  
Nell’UE, e negli USA per svolgere le verifiche sull’EMC generalmente si fa riferimento 
alle normative militari americane MIL – STD: Military - Standards. Precisamente la MIL 
– STD 461 (del 1993) definisce i requisiti di compatibilità specificando il limite massimo 
dell’emissione del sistema potenzialmente “colpevole”, e il livello minimo di 
suscettibilità che deve avere il sistema o l’equipaggiamento potenzialmente “vittima” 
dell’emissione elettromagnetica. La MIL – STD 462 (del 1993) definisce le tecniche di 
misura e i metodi di prova sperimentale per verificare che i limiti imposti dalla MIL – 
STD 461 siano rispettati. La MIL – STD 463 definisce i termini di applicazione e le unità 
delle precedenti. In questo periodo le MIL – STD 461 e quelle 462 del 1993 sono unite 
nella nuova normativa MIL – STD 461del 1999. 
Il problema della verifica sulla compatibilità elettromagnetica di un satellite abbraccia in 
generale tutte le categorie di emissioni elettromagnetiche e di suscettibilità dei sistemi. 
− Emissioni irradiate, è necessario misurare tutti i campi elettrici e magnetici 
emessi per irradiazione dai sistemi che compongono il satellite, e verificare che le 
loro intensità siano al di sotto dei limiti imposti ai regolamenti. 
− Emissioni condotte sono le potenze associate ai segnali analogici e digitali che 
sono condotti via cavo, cablaggi e attraverso le parti strutturali del satellite, anche 
queste devono rispettare i vincoli imposti dai regolamenti. 
− Suscettibilità (sensibilità) alle emissioni irradiate, occorre verificare che il 
satellite e ogni suo sistema o equipaggiamento, abbiano la capacità di operare in 
modo soddisfacente, quando sono posti in un ambiente in cui sono presenti campi 
magnetici ed elettrici esterni a essi. 
− Suscettibilità (sensibilità) alle emissioni trasmesse per conduzione, occorre 
verificare che il satellite operi in modo soddisfacente, quando segnali 
d’interferenza generati dall’esterno siano immessi nei cavi di trasmissione o nelle 
parti strutturali del satellite. 
Per il satellite della missione SPES è necessario occuparsi soprattutto dei problemi: 
dell’interferenza elettromagnetica (EMI, Electro – Magnetic Interference) e delle 
scariche elettrostatiche (ESD, Electro – Static Discharge). 
Il termine EMI è generale e si riferisce all’interferenza elettromagnetica generica 
prodotta da un sistema e trasmessa per irradiazione e/o conduzione ad altri sistemi. 




Il termine ESD indica il fenomeno della scarica elettrostatica che avviene quando due 
sistemi, caricati elettrostaticamente e portati a potenziali diversi, sono abbastanza vicini 
fra loro per innescare la scarica. Gli effetti dannosi principali della scarica elettrostatica 
sono i seguenti: 
1. L’effetto della scarica disruptiva (Spark discharge): genera irradiazione 
di campi elettrici e magnetici nello spazio circostante. 
2. L’effetto della scarica condotta (conducted discharge): è una corrente 
elettrica prodotta dalla scarica elettrostatica che scorre attraverso il 
sistema o l’equipaggiamento considerato. Questo tipo di scarica può 
generare correnti elettriche dell’ordine dei 100 A, e qualche volta dei 
1000 A, in un periodo brevissimo dell’ordine di 100 nano secondi, [44] e 
[63]. 
 
6.1 L’interferenza elettromagnetica (EMI). 
6.1.0 Generalità sulla EMI nei sistemi spaziali. 
Nello spazio le principali sorgenti d’interferenza elettromagnetica sono tre: 
− Interruzioni di correnti elettriche elevate o di voltaggi a elevata frequenza poiché 
esse generano elevate variazioni nell’unità di tempo (   ⁄   ⁄  elevati). 
− Le scariche elettrostatiche. 
− Le detonazioni nucleari che generano impulsi elettromagnetici molto forti in 
grado di danneggiare i dispositivi elettronici. 
Nel caso del satellite SPES l’interferenza elettromagnetica è originata dalle prime due 
cause citate qui sopra, e dall’emissione elettromagnetica del motore a effetto hall e del 
suo pennacchio di plasma. L’interferenza generata dal pennacchio anche se è tipica dei 
motori a plasma è un fenomeno insidioso che può compromettere l’esito della 
missione spaziale, inoltre il suo studio è utile per caratterizzare il comportamento del 
HT – 100 nello spazio, quindi dovrebbe rientrare tra gli obiettivi della missione SPES. 
Lo studio dettagliato dei problemi sulla compatibilità elettromagnetica del satellite si 
rimanda alle fasi più avanzate del progetto della missione quando tutti i sistemi e gli 
equipaggiamenti del satellite sono stati definiti e progettati in dettaglio e quindi si 
possono fare prove sperimentali e simulazioni sui vari circuiti elettronici. Per gli 
obiettivi di questa tesi è più utile porre enfasi sullo studio del fenomeno 
dell’interferenza elettromagnetica generata dal pennacchio di plasma che sarà 
affrontato nel sottoparagrafo successivo.   
6.1.1 Interferenza elettromagnetica generata dal pennacchio. 
Nel capitolo 1 si è già accennato al problema causato dall’interferenza elettromagnetica 
generata dall’interazione del pennacchio dei propulsori a plasma con l’antenna del 
satellite. Il fenomeno dell’interferenza elettromagnetica è uno fra i problemi più 
preoccupanti per i costruttori di veicoli spaziali, specialmente nel caso di satelliti di 
comunicazione. Dai vari esperimenti condotti per studiare il fenomeno dell’EMI (vedi 
[49]), è stato dimostrato che esso può attenuare, sfasare o comunque disturbare un segnale 
di trasmissione dati; inoltre, in alcuni casi [49], può interrompere la comunicazione fra la 
Terra e il satellite compromettendo il successo della missione spaziale. Per agevolare il 
successo della missione SPES occorre allora tenere conto dell’EMI, collocando 
opportunamente l’antenna (o le antenne) del satellite per evitare che il segnale trasmesso 





o ricevuto da quest’ultima (da queste ultime) attraversi una regione di spazio dove 
l’interazione  elettromagnetica con il pennacchio di plasma sia minima. 
Per garantire la sicurezza di avere una buona trasmissione dati occorrerebbe fare delle 
prove sperimentali a terra sul satellite, nelle quali, simulando l’ambiente spaziale, si 
sottoponga la trasmissione e la ricezione del segnale all’interazione col plasma prodotto 
dall’HT – 100, in varie condizioni (per esempio: variando i voltaggi di scarica del motore; 
la portata di massa del propellente; la posizione dell’antenna nel satellite rispetto a quella 
del propulsore; la frequenza di trasmissione, e la potenza del segnale). 
Una campagna sperimentale di questo tipo non solo sarebbe utile per la missione SPES, 
ma consentirebbe di ottenere informazioni utili per altre missioni e altri obiettivi. 
6.1.2 Risultati di esperimenti condotti sull’EMI generata dal pennacchio. 
In seguito saranno proposti due esperimenti sull’interferenza elettromagnetica per la 
missione SPES; tuttavia prima di parlare di questi si è ritenuto opportuno riportare in 
questo paragrafo informazioni e risultati interessanti di diversi esperimenti condotti per 
studiare l’interferenza elettromagnetica generata dall’interazione fra il pennacchio dei 
propulsori a plasma e il segnale di comunicazione satellitare. In particolare si è ritenuto 
interessante parlare delle strutture usate per eseguire gli esperimenti a terra, poiché questo 
potrebbe essere utile nel caso si decidesse di condurre esperimenti sull’interferenza 
elettromagnetica presso ALTA.  
Il riferimento [50], fa un elenco dettagliato sui metodi usati per le investigazioni EMI, di 
particolare interesse sono le descrizioni delle strutture utilizzate per compiere gli 
esperimenti:  
1. La camera anecoica: questa è la struttura ideale per svolgere gli esperimenti EMI 
giacché è annullata la riflessione delle onde elettromagnetiche per cui è semplice 
osservare l’emissione elettromagnetica “pura” del pennacchio. Il motore a plasma 
va montato all’interno della camera anecoica, inoltre per simulare l’emissione in 
ambiente spaziale l’ugello del motore deve essere collegato con una camera a 
vuoto di piccole dimensioni, la quale deve essere costruita con materiale radio 
trasparente per consentire la visibilità dell’emissione elettromagnetica del 
pennacchio. Questo tipo di struttura è molto complessa e molto costosa, ma è 
quella più adeguata per eseguire al meglio le misurazioni sull’emissione 
elettromagnetica del pennacchio di un motore a plasma. 
2. Camera a vuoto adattata con materiale anecoico: ricoprendo le pareti di una 
camera a vuoto standard con materiale radio assorbente, evitando di 
comprometterne o degradarne la capacità di simulare lo spazio vuoto, si ottengono 
risultati molto buoni; tuttavia questi ultimi non sono al livello di quelli ottenuti 
con la struttura precedente, perché é difficile rendere la camera a vuoto 
perfettamente anecoica. 
3. Camera a vuoto metallica: in questo caso le pareti metalliche della camera 
riflettono le onde emesse dal pennacchio di plasma. Pertanto l’emissione 
elettromagnetica del pennacchio è sporcata significativamente dall’elevato livello 
di riflessione, tuttavia anche in queste condizioni è possibile ottenere la maggior 
parte delle misurazioni utili per analizzarla. L’unico importante vantaggio che 




offre questa struttura, rispetto alle altre due, è il costo minore essendo essa 
l’impianto più semplice fra quelli menzionati. 
Generalmente si fanno due tipi di esperimenti EMI, [49]: 
I. Il primo tipo ha come obiettivo lo studio dell’effetto dell’EMI su i vari 
sottosistemi del satellite che potrebbero essere sensibili a essa e quindi la verifica 
che le emissioni elettromagnetiche del pennacchio e del motore non creino 
problemi di funzionamento agli altri sottosistemi. I regolamenti cui si fa 
riferimento sono quelli delle normative militari americane: le MIL-STD 461, e 
MIL-STD 462. Un impianto tipico per prove sperimentali sulle antenne è 
rappresentato schematicamente in figura 6.2. 
II. Il secondo tipo di esperimento mira a valutare gli effetti che l’emissione 
elettromagnetica del pennacchio di plasma ha sulla trasmissione dei segnali di un 
antenna. Questo tipo di prova è interessante perché molto spesso i segnali di 
comunicazione fra Terra e satellite attraversano regioni di spazio in cui è presente 
il plasma scaricato dal motore. Le interazioni fra pennacchio e segnali 
elettromagnetici sono le seguenti: 
 
− Riflessione del segnale emesso dall’antenna per opera del pennacchio. 
− Attenuazione e sfasamento del segnale che attraversa il pennacchio. 
− Generazione di rumore su ampiezza e fase del segnale trasmesso 
dall’antenna. 
Un impianto tipico per attuare questo tipo di esperimenti è riportato in figura 6.3. 
 
Figura 6.1 Impianto sperimentale per le verifiche sull’emissione elettromagnetica dei 
propulsori a plasma (rif. [50]). 
 






Figura 6.2 Impianto per prove sperimentali sulla trasmissione dei segnali 
attraverso il pennacchio, [56]. 
 
Qui di seguito saranno riportati i risultati fondamentali di vari esperimenti condotti 
sull’interferenza elettromagnetica generata dai propulsori a plasma, prima di iniziare 
questa esposizione è utile fare riferimento alla tabella sulla nomenclatura delle bande dei 




Figura 1.3 Nomenclatura IEEE della banda radar. 




Il riferimento [51] ha dimostrato che per un motore a effetto Hall da 660 W operante alla 
presenza di un segnale con frequenze inferiori a 300 MHz, i campi elettrici, generati 
dall’interazione fra il segnale e l’emissione del motore, hanno intensità superiori ai limiti 
imposti dalle MIL. Tuttavia questo risultato ha poca importanza perché le comunicazioni 
satellite-Terra operano a frequenze ben maggiori (almeno nella banda S, ma generalmente 
nelle Ku, e Ka). 
Il riferimento [52], riporta i risultati degli esperimenti fatti sull’emissione 
elettromagnetica del motore a effetto Hall BHT – 200. L’impianto usato per fare gli 
esperimenti è simile a quello schematizzato in figura 6.4. L’obiettivo di questo 
esperimento era esaminare l’intensità dei campi elettrici irradiati al variare della 
frequenza del segnale da 10 kHz a 18 GHz, e dei parametri del motore (potenziale di 
scarica, portata anodica), seguendo le specifiche della MIL-STD 461E. Le conclusioni 
principali di questo esperimento furono le seguenti: 
− Il limite, imposto dal MIL standard, all’intensità del campo elettrico è superato 
con differenze di valori fino a 60 dB µV/m, su un intervallo di frequenze che va 
da 10 kHz fino ad alcune centinaia di MHz, fig. 6.5. 
− Le emissioni elettromagnetiche sono legate all’instabilità del plasma ma non 
dipendono fortemente dal livello di potenza al quale è fatto lavorare il motore, 
intensità dell’emissione è tanto più bassa quanto più è stabile la corrente anodica.  
Un esperimento fatto per caratterizzare l’emissione elettromagnetica di un HET a spinta 
elevata, è illustrato nel riferimento [53]. L’impianto utilizzato è quello schematizzato in 
figura 6.4. Facendo lavorare il motore T-200HT a un voltaggio di scarica di 300 V con 
un’alimentazione di 9 kW, la sua emissione elettromagnetica si mantiene al di sotto del 
limite imposto dalla MIL 461 E per tutto il campo di valori di frequenza dei segnali, 
eccetto che in un intorno di 1.3 GHz dove è stato registrato un picco di emissione che 
supera il limite consentito di soli 5 dB. Per segnali con frequenze sopra i 18 GHz, l’EMI 
misurata è molto bassa appena sopra il livello di sottofondo. L’EMI aumenta al crescere 
del voltaggio di scarica, ma fino ai 600 V si mantiene sempre nettamente di sotto il limite 
imposto dalla MIL 461 E, vedi figure: 6.6, 6.7, e 6.8. 
 Gli esperimenti fatti per investigare sugli effetti che l’emissione del motore ha sulla 
trasmissione del segnale sono i seguenti: 
Il riferimento [54] descrive degli esperimenti fatti sulla dispersione delle onde 
elettromagnetiche nei pennacchi di plasma. Dallo studio della dispersione di un segnale 
avente frequenza di 17 GHz è stato dimostrato che il modello teorico non ha predetto 
correttamente la densità spettrale di potenza del segnale medesimo trasmesso attraverso il 
pennacchio, specialmente le attenuazioni delle armoniche di ordine maggiore o uguale al 
secondo. Un migliore accordo fra le misurazioni sperimentali e il modello fisico 
matematico della trasmissione è stato trovato arricchendo il modello con le informazioni 
su diversi tipi d’instabilità che avvengono nel canale di accelerazione dell’SPT. 
Il riferimento [55] descrive l’esperimento fatto sull’interazione fra due segnali 
elettromagnetici, aventi frequenze di 17 e 34 GHz, e il pennacchio di un motore a effetto 
Hall da 5 kW, (il P 5). L’impianto utilizzato per attuare l’esperimento è schematizzato in 
figura 6.9. Le misurazioni fatte sui due segnali hanno manifestato sfasamenti fino a 30°, e 
attenuazioni di 1.2 dB per il segnale di 17 GHz, e 0.5 dB per il segnale di 34 GHz, si 
vedano a proposito i grafici delle figure 6.10 e 6.11. Inoltre comparando i risultati ottenuti 
con quelli di altre prove sperimentali condotte su altri propulsori, è stato dimostrato che 
l’EMI dipende fortemente dalle condizioni operative del propulsore. 
 




Figura 6.4 Impianto per sperimenti sul
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Figura 6.6 Emissione polarizzata verticalmente e orizzontalmente del T-200HT operante a 6 kW e 
600 V; (rif. [53]). 
 
Figura 6.7 Emissione polarizzata verticalmente e orizzontalmente del T-200HT operante a 9 kW e 
diversi voltaggi (rif. [53]). 
 
Figura 6.8 Analisi dello spettro di emissione polarizzata del T-200HT, per segnali ad alta frequenza 
(18 --  60) GHz (rif. [53]). 




Il riferimento [56] descrive degli esperimenti fatti sui segnali 
misurazioni fatte hanno mostrato sfasamenti fino a 50° per i segnali de
quelli relativi ai segnali della banda X non hanno superato i 1
di simulazioni numeriche 
ritardi di fase e attenuazione dei segnali.
 
Figura 6.9 Impianto
dei pennacchi sulla 
  
 
Figura 6.10 Sfasamenti di un segnale da 34 GHz relativi a due condizioni operative del 
effetto Hall P5: (300 V, 5 A)
                                                
delle bande: S
5°. Inoltre riporta i risultati 
fatte su propulsori di diversi tipi che hanno dato come risultato 
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Figura 6.11 Sfasamenti di un segnale da 17 GHz relativi a due condizioni operative del
P 5: (300 V, 5 A) e (300 V, 10 A) (rif. [
 
6.1.3 Esperimento EMI proposto per la miss
Sebbene la loro attuazione 
esperimenti del secondo tipo sull’interferenza elettromagnetica, da svolgere nello 
spazio durante la missione SPES. 
cioè quelli sulla verifica che l’emissione del pennacchio non crei problemi ad altri 
sistemi del satellite, si ritiene che sia meglio farli in laboratorio sia per motivi di 
sicurezza, sia perché è più diff
in volo spaziale occorrerebbe complicare notevolmente la costruzione del satellite 
aumentando i costi della missione e la probabilità di avaria nei suoi sistemi. 
gli esperimenti proposti si occuperanno di analizzare gli effetti 
pennacchio sulla trasmissione dei segnali elettromagnetici:
1. Il primo esperimento consiste nel dotare il satellite di un'altra antenna “gemella” 
ausiliaria, alla quale sia fatto trasmettere simul
trasmittente. In questo modo e possibile confrontare i due segnali ricevuti a terra, 
le differenze dei quali dipenderanno solo dalla differente posizione delle due 
antenne rispetto al pennacchio di plasma. 
periodicamente per brevi 
trasmittente manda i segnali a terra. Questo progetto è tecnicamente realizzabile, 
gli unici dubbi che sorgono
(infatti, non è sicuro che si possa complicare leggermente l’architettura del 
satellite e dei sistemi di gestione e trasmissione dati)
per montare l’antenna ausiliaria senza violare i vincoli di ASAP 5. 
riguarda l’alimentazione di potenza non dovrebbero esserci problemi, 
fosse necessario, le due antenne funzionerebbero contemporaneamente quando le 
altre diagnostiche sono spente.
 
2. Il secondo esperimento proposto è quello di dotare il sat
piccole, (una trasmittente e una ricevente) e di montarle affianco 
modo tale che si ritrovino su posizioni opposte con
loro (fig. 6.12). Idealmente si vuol fare attraversare al segnale il penna
plasma, e analizzarlo al variare delle condizioni operative del motore: voltaggio di 
alimentazione, portata di propellente. 
d’ingombro, non dovrebbero esserci problemi per il montaggio
se queste ultime sono di piccole dimensioni; (orientativamente la dimensione 
massima sporgente dal corpo esterno del satellite minore di 15 cm). Un altro 
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questo caso si potrebb
motore ausiliario. L’ultimo dubbio è quello sulla disponibilità finanziaria per 
sostenere questo progetto che complica l’architettura del satellite SPES, ma questa 





6.2 Le scariche elettrostatiche (ESD).
6.2.0 generalità sulle ESD
Il fenomeno delle scariche elettrostatiche è importante non solo perché è una delle cause 
principali che genera interferenza elettromagnetica, ma anche perché può danneggiare 
esso stesso i dispositivi elettronici del satellite causandone il malfunzionamento e
peggiori l’avaria. Pertan
paragrafi, perché si ritiene che sia
diagnostiche e di altri sistemi del satellite come l’array de
parti elettroniche dei sottosistemi del satellite.
L’esperienza delle missioni spaziali attuate fin ora ha dimostrato che la carica 
elettrostatica tende ad accumularsi nelle sonde dei satelliti che sono montate sulla sua 
superficie esterna sia 
trovino all’esterno delle medesime. La carica accumulata fa aumentare il potenziale delle 
sonde fintanto che non si forma un flusso di corrente elettrica dalla 
cosmico circostante. Se tale flusso di 
carica, il potenziale della sonda continua ad aumentare fintanto che non si forma un arco 
elettrico. Un problema di questo tipo si verifica 
una zona di eclisse o quando vi esce, 
ambiente spaziale. La formazione di un arco elettrico può essere generata anche quando 
due superfici isolanti elettricame
essendo esse a contatto con il plasma dello spazio. Quello che succede è che ogni 
superficie si comporta come una sonda indipendente posta nello spazio cosmico che flotta 
a un livello di potenziale tale 
mediamente nulla. Il potenziale assunto dalle superfici isolanti 
pari a quello dell’energia cinetica del plasma. Le superfici isolanti non distribuiscono la 
                                                







6.12 Schema dell'esperimento EMI proposto per la missione SPES:
 delle antenne ricevente (AR) e trasmittente
 a plasma. 
 
. 
to lo studio del problema dell’ESD é stato 
 un lavoro utile per gli sviluppi futuri 
i pannelli fotovoltaici e
 
nel caso si trovino all’interno delle fasce di Van Allen sia 
sonda verso il plasma 
corrente, non riesce a ripristinare l’equilibrio della 
specialmente quando il satellite entra in 
perché varia bruscamente l’interazione fra satellite e 
nte separate fra loro si caricano in modo differente 
che la corrente netta risultante fra plasma e sonda è 
ha un 
           
 
117 
 è montato il 
 
 
 (AT) rispetto al 
 nei casi 
introdotto in questi 
dei progetti delle 
 tutte le 
nel caso si 
ordine di grandezza 




carica superficiale che accumulano allo scorrere del tempo, quindi possono caricarsi in 
modo differente da quelle metalliche fino a raggiungere livelli di potenziale molto 
differenti tra loro (ϕ ≈ 100 V) tali che ha luogo una formazione di arco elettrico fra le due 
superfici o di una scarica esterna fra superficie isolante e plasma. Quest’ultimo tipo di 
scarica avviene sulla superficie dei materiali isolanti e nell’ambiente esterno attorno ad 
essa ed è denominato (flashover), normalmente dura pochissimo nel tempo (t ≈ 100 ns). 
Poiché il plasma dell’orbita GEO ha molta più energia di quello delle orbite LEO, i 
processi di carica e scarica cosi come le tecniche adatte per neutralizzare le ESD nei due 
ambienti spaziali sono diverse tra di loro. 
6.2.1 Le scariche elettrostatiche nelle orbite Geosincrone.  
Nella zona dell’orbita GEO il plasma è meno denso, e le sue particelle hanno un’energia 
più elevata rispetto a quelle del plasma delle orbite LEO. Queste caratteristiche 
dell’ambiente spaziale favoriscono il fenomeno dell’accumulo di carica elettrica nelle 
superfici isolanti che si trovano all’esterno del satellite e sono a contato con il plasma. Il 
meccanismo che determina questo fenomeno è la grande mobilità degli elettroni del 
plasma spaziale a energia elevata che tende a farli giungere alle pareti del satellite, mentre 
le cariche che giungono alle pareti metalliche sono smaltite ridistribuendole gradualmente 
grazie alla conduzione, le cariche che giungono alle superfici isolanti tendono ad 
accumularsi innalzando il potenziale negativo della parete isolante. Il fatto che il plasma è 
poco denso fa si che il fenomeno della formazione delle scariche elettriche fra le superfici 
del satellite e il plasma non è sufficiente per far scaricare le superfici del satellite 
rapidamente. Ne consegue che la carica si accumula sulle superfici isolanti innalzando il 
loro potenziale rispetto a quello delle superfici conduttrici, questo da luogo alla 
formazione di archi elettrici fra superficie isolante e superficie conduttrice. Le scariche 
elettriche in seguito fluiscono attraverso le parti conduttrici della struttura del satellite e 
raggiungono le sonde, i dispositivi e i sistemi elettronici rovinandoli, o comunque 
causando malfunzionamenti e invalidando le misurazioni. La soluzione di progetto 
comunemente usata per evitare l’evento di un’ESD o per attenuarne notevolmente il 
danno, è quella di rivestire tutte le superfici esterne del satellite con del materiale 
conduttore, in modo che la carica elettronica che tende ad accumularsi sulle superfici sia 
ridistribuita velocemente evitando così il processo di accumulo differenziale di carica 
elettrica fra le superfici del satellite. Normalmente i materiali usati per il rivestimento di 
satelliti GEO hanno una resistività elettrica superficiale minore di 5 k Ω/ sq (Ohm 
quadrati). Sui pannelli fotovoltaici sono presenti molte giunzioni conduttrici fra una cella 
e l’altra, quindi nella zona delle orbite vicine a quella GEO possono essere interessati da 
fenomeni di scarica elettrostatica. Per questo motivo sui pannelli solari dei satelliti GEO 
si applica generalmente un rivestimento di un tipo di ossido d’indio - stagno: (ITO, Idium 
Tin Oxide), superiormente al rivestimento di vetro. Questo generalmente abbassa 
leggermente le prestazioni del pannello, (per es. un rivestimento con spessore di 0,07 µ m 
abbassa la produzione di potenza utile del 4%, [63]), ma è il prezzo da pagare per evitare 
il pericolo della scarica elettrostatica. 
6.2.2 Le ESD nelle orbite LEO.     
Il plasma nella regione di spazio delle orbite LEO è più denso di quello presente 
nell’orbita GEO, e le sue particelle hanno un’energia cinetica più bassa (ELEO ≈ 0.1 eV, 
contro EGEO ≈ 104 eV, [63]). Un ambiente spaziale con queste caratteristiche può favorire 
scariche elettrostatiche tra superfici esterne conduttrici del satellite e plasma circostante. 
Il meccanismo che regola le ESD è sempre quello della mobilità degli elettroni che 
raggiungono facilmente le superfici del satellite caricandole negativamente. Essendo il 
plasma relativamente denso, se le superfici esterne del satellite esposte al plasma fossero 
tutte allo stesso potenziale, si raccoglierebbero dei flussi di corrente a densità elevata che 
manterrebbero il potenziale delle superfici sufficientemente basso. Tuttavia molti satelliti 
e in generale molti veicoli spaziali che orbitano nello spazio non hanno tutte le superfici 





conduttrici allo stesso potenziale, perché molte volte s’impongono dei voltaggi differenti 
ai vari sistemi elettrici ed elettronici che compongono il satellite; se le superfici 
conduttrici a potenziale diverso non sono esposte al plasma, allora tutte le superfici 
conduttrici esterne si mantengono flottanti entro pochi volt dal valore del potenziale del 
plasma circostante. Nel caso in cui i voltaggi differenti siano imposti sulle superfici 
esterne a contatto con il plasma (si pensi ai pannelli fotovoltaici, alle giunzioni poste fra 
le celle, e alle sonde del plasma poste all’esterno, e ai vari strumenti elettronici montati 
all’esterno del satellite), si crea una differenziazione dell’accumulo di carica tra le varie 
superfici. L’esperienza dei voli spaziali ha dimostrato che quando due superfici 
conduttrici a voltaggio diverso sono messe a contatto con il plasma l’effetto risultante è 
che la superficie a tensione più bassa flotta a un potenziale negativo rispetto al plasma 
pari al 90% circa della differenza del potenziale totale fra le due superfici. Questo 
comportamento è pericoloso per l’integrità dei sistemi perché può causare diversi tipi di 
scarica elettrostatica: 
− Scarica dalla superficie conduttiva a potenziale negativo verso il plasma, questa 
è la più comune. 
− Scarica tra due superfici conduttrici con una differenza di potenziale sufficiente 
e abbastanza vicine, per dar luogo alla formazione di archi elettrici. 
− Scarica da una superficie conduttrice a una non conduttrice, questa avviene 
perché il materiale isolante si carica fino a raggiungere un potenziale negativo 
di pochi volt, molto piccolo rispetto a quello raggiunto dalle superfici 
conduttrici che è dell’ordine di 10 Volt. Questo tipo di scarica avviene non solo 
fra superfici esterne, ma può avvenire anche fra i cavi isolanti e il materiale 
conduttore interno a essi, quando quest’ultimo raggiunge un potenziale 
negativo tale che la tensione raggiunta supera quella di rottura dell’isolante; 
(dieletric break down). Questo tipo di scarica è generalmente un arco elettrico e 
può rivelarsi distruttiva per il sistema interessato da essa. 
Un'altra potenziale sorgente di scarica elettrostatica caratteristica delle orbite basse è 
l’effetto combinato del campo magnetico terrestre con la velocità orbitale del satellite o 
del veicolo spaziale che genera un campo elettrico dell’ordine: 
||	
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 × || ≈ 0.3 / 
Questo campo elettrico può sommarsi a quelli presenti nei conduttori interni ai cavi e 
provocare l’insorgenza di archi elettrici. 
I danni che possono provocare questi tipi di scarica sono i seguenti: 
− Le scariche più forti possono causare: l’avaria delle sonde e dei dispositivi 
elettronici raggiunti da esse, danneggiare i pannelli fotovoltaici, e nella migliore 
delle ipotesi perdite energetiche per via delle correnti che dissipano calore nei 
punti a maggiore resistenza elettrica. 
− Le scariche più deboli possono generare dei disturbi che inficiano i segnali delle 
sonde rendendone difficile l’interpretazione. 
− Lo sputtering delle superfici conduttrici provoca emissione di materiale 
conduttore che va a depositarsi su altre superfici creando un rivestimento che ne 
modifica le proprietà elettriche, ottiche, e termiche. Questo può creare diversi 
problemi come rovinare le sonde del plasma, i dispositivi ottici.  
Il rimedio generalmente adottato per evitare le ESD in orbite LEO, è quello di rivestire 
con materiale non conduttore tutte le superfici conduttrici esposte al plasma, specialmente 
quelle ampie, quelle allungate e quelle che hanno voltaggi elevati. Per quanto è stato detto 
finora, si può vedere che la soluzione adottata nelle orbite LEO è opposta a quella 




adottata in orbita GEO, infatti, in questo caso è necessario rivestire le superfici esterne di 
materiale conduttore e fare la” messa a terra” delle parti strutturali assieme in un unico 
punto (fig. 6.13). La tabella 6.2 riassume quanto detto finora mettendo in risalto le 
differenze dei fenomeni ESD propri dei due ambienti spaziali: LEO e GEO. 
 






Figura 6.13 Schemi semplificati della messa a terra dei sistemi in un singolo punto, (rif. [63]). 
 
6.2.3 Il problema ESD per il satellite SPES, e tecniche del controllo. 
Il profilo della missione SPES prevede che il satellite trascorra molto tempo sia nella 
zona delle orbite LEO, sia in quella delle orbite più elevate vicine a GEO. Questo se da 
un lato rende più interessanti gli esperimenti sulle strutture di plasma generate, per la 
grande varietà di plasmi che saranno analizzati, ha lo svantaggio di rendere più difficile 
neutralizzare le ESD, perché i rimedi utili per evitarle nelle orbite LEO, potrebbero 
favorirle quando il satellite si trova al suo apogeo ossia nella zona delle orbite vicine a 
GEO e vale anche il viceversa. In oltre occorre tenere conto della sovrapposizione del 
campo magnetico artificiale, e del plasma scaricato dal motore che partecipano a queste 
interazioni. Il problema delle ESD è critico perché se trascurato, può danneggiare sia i 
pannelli fotovoltaici sia le sonde, delle quali può anche invalidarne le misurazioni. In 





oltre le scariche possono propagarsi all’interno del satellite danneggiando le parti 
elettroniche dei vari sistemi nei modi seguenti: 
− Innesco di ESD fra i piccoli spazi vuoti fra due superfici vicine. Quando in una 
data superficie esterna del satellite avviene un accumulo di carica che fa 
aumentare il potenziale, se questa è vicina a un’altra superficie a potenziale più 
basso, può innescarsi una scarica ad arco elettrico. A questo tipo di eventi 
possono essere esposti i circuiti stampati interni del satellite che sono vicini al 
punto d’innesco della scarica. Per evitare la scarica generalmente si dispone una 
barriera metallica con un’opportuna messa a terra, tra il punto d’innesco della 
scarica e il circuito stampato “vittima potenziale” dell’ESD. Considerando che 
l’aria perde la sua proprietà di dielettrico, (air break down), quando è sottoposta a 
un campo elettrico di 3000 V/mm, e che le specifiche dei regolamenti richiedono 
prove con tensioni fino a 15000 V, ne consegue che superfici separate da 
interstizi minori di 5 mm sono punti critici da proteggere durante lo svolgimento 
delle prove sulle ESD dei sistemi elettronici in laboratorio.  
− Perforazione delle superfici isolanti. Tenendo conto che la maggior parte degli 
equipaggiamenti elettronici sono protetti da materiali isolanti con resistenza alla 
perforazione che va da 7 a 8 kV/mm, per resistere a voltaggi di 15 kV, (applicati 
nelle prove in laboratorio), occorre prestare attenzione a tutti gli isolanti che 
hanno uno spessore minore di 2 mm, infatti, questi sono punti critici ove possono 
innescarsi archi elettrici che perforano la protezione isolante.  
− Interazione indiretta. Le scariche elettrostatiche esterne producono correnti 
elettriche che fluiscono sulla superficie esterna e sulle parti strutturali del 
satellite, quindi possono immettere energia sui fili conduttori che a loro volta la 
trasportano verso i circuiti stampati interni. Allo stesso tempo le ampie variazioni 
nell’unità di tempo dei campi elettrici e magnetici associate ai transitori indotti 
dalle scariche elettrostatiche generano irradiazione elettromagnetica che a sua 
volta si propaga fino ai circuiti più interni del satellite. Questi processi devono 
essere analizzati in laboratorio facendo prove sul livello di resistenza di ogni 
singolo dispositivo elettronico. Nell’eseguire le prove si deve usare un ampio 
margine di sicurezza per garantire la protezione dalle ESD; per gli elementi più 
critici il margine di sicurezza richiesto dalle normative è 10, ossia 20 dB riferiti ai 
flussi di potenza. Per esempio se il livello di emissione prevista fosse 1 V/mm, 
allora la suscettibilità deve essere di 10 V/mm. Volendo esprimere il margine di 






























Dove I e V sono rispettivamente intensità di corrente e tensione, mentre i pedici 
EM e SUS indicano rispettivamente emissione e suscettibilità. Perciò a un 
margine di sicurezza 10 per la suscettibilità corrisponde un margine di 20 dB 
riferiti ai flussi di potenza. Per gli elementi meno critici il margine di sicurezza 
previsto dai regolamenti è di almeno 6 dB riferiti ai flussi di potenza. 
Il riferimento [44] da indicazioni generali su come affrontare i problemi dell’EMI e delle 
ESD, mentre i riferimenti [ 63, 64, 65, 66, 67, 68] danno indicazioni più dettagliate. In 




linea di principio il problema delle scariche elettrostatiche per il satellite SPES può essere 
risolto nel modo seguente: 
− Fare in modo che le superfici conduttrici con voltaggio applicato non siano 
esposte direttamente al plasma delle orbite LEO, quando questo non è possibile 
come nel caso delle sonde rivestirle opportunamente con materiale non 
conduttore. 
− Per le ESD nella zona dell’apogeo del satellite è necessario rivestire tutte le 
superfici esterne del satellite con materiale conduttore, anche quelle rivestite di 
materiale non conduttore evitando però di mettere in contato il rivestimento 
conduttore più esterno con la superficie conduttrice sulla quale è applicato il 
voltaggio. 
− Fare un’opportuna messa a terra per tutti i sistemi critici del satellite mettendoli 
allo stesso potenziale della carcassa metallica esterna del satellite. 
Il riferimento [63] suggerisce i modi principali per attenuare le scariche elettrostatiche: 
− Controllare il potenziale flottante del satellite, (quello della sua superficie 
esterna), al fine di eliminare l’insorgenza di archi elettrici. 
− Limitare il voltaggio dei Bus dei vari sistemi elettronici, e le correnti di stringa 
mantenendoli a livelli tali che non possano alimentare un arco elettrico. 
− Utilizzare degli opportuni schemi di messa a terra (vedi anche i rif. [64, 65]) 
per proteggere i punti critici. 
Le tecniche principali usate per realizzare quanto detto sopra sono le seguenti:  
− Aumentare la superficie conduttrice esterna del satellite che aiuti a mitigare 
l’accumulo di carica elettrica drenandola con piccole correnti distribuite in 
questo modo, si abbassa il potenziale flottante del satellite o del veicolo 
spaziale considerato. 
− Utilizzare se necessario un contatore a plasma, (plasma contactor), com’è 
stato fatto nell’ISS, per abbassare il potenziale del veicolo spaziale. Questa 
tecnica sarà applicata difficilmente sul satellite SPES, perché l’impiego di un 
contattore che funziona espellendo Xeno complica l’architettura del satellite.  
− Sistemare le stringhe degli array fotovoltaici in modo tale che la differenza di 
potenziale fra due celle adiacenti sia minore di 60 V. 
− Usare la malta per isolare gli interstizi fra le celle. 
− Limitare le correnti di stringa mantenendole sotto il valore di 1 A, e usare 
diodi per isolamento nei circuiti. 
Nei circuiti dotati di trasformatore uno degli avvolgimenti di quest’ultimo, insieme ai 
supporti metallici, (chassis), sui quali sono montati i circuiti stampati e altri componenti 
elettronici, sono messi a terra collegandoli alla struttura metallica esterna del satellite o 
del veicolo spaziale. Il nucleo del trasformatore (core) è mantenuto flottante rispetto ai 
supporti metallici dei circuiti stampati imponendo un opportuno dislivello di potenziale 
tra nucleo e supporti. Pertanto in questa situazione è possibile che la carica proveniente 
dalla struttura esterna del satellite passi per i supporti metallici dei circuiti stampati e da 
qui possa entrare nel nucleo de trasformatore tramite una scarica di tipo flashover. 
Tuttavia non è possibile che la carica entri negli avvolgimenti se non questa non superi la 
resistenza alla perforazione dell’isolante (se il dimensionamento dello spessore 
dell’isolante è fatto bene, quest’ultimo evento non dovrebbe accadere). Le MIL – STD 
richiedono il progetto di un nucleo ferromagnetico flottante, ma la superiorità di questa 
soluzione rispetto a quella con il nucleo messo a terra è discutibile, [63]. Il procedimento 
generalmente seguito per analizzare e controllare le ESD è tracciato dai seguenti punti: 





− Esaminare ogni superficie del satellite. Se la resistività elettrica di qualche 
superficie è superiore ai 10 k Ω /square, applicare un rivestimento conduttivo 
qualora il satellite debba transitare nella zona delle orbite alte vicine a GEO. 
− Applicare a tutti i cavi che stanno all’esterno della gabbia di Faraday, degli 
schermi di materiale conduttore “messi a terra” collegandoli alla struttura 
metallica esterna del satellite. 
− Determinare i voltaggi indotti dai transitori delle ESD e il livello di resistenza di 
ogni componente elettronico. Se si verifica che il coefficiente di sicurezza di 
qualche componente critico è minore di 10, allora e necessario fare delle prove 
sulle ESD in laboratorio per determinarne la vita operativa. Se la vita operativa 
stimata del componente critico non è sufficientemente elevata per le esigenze 
della missione, in tal caso occorre aggiungere al progetto altri schermi e / o filtri 
di protezione. 
Per completezza riportiamo di seguito le raccomandazioni per il progetto del sistema di 
potenza dei veicoli spaziali, tratte dal riferimento [64] che contiene una vasta campagna 
di studi riguardanti gli effetti dell’ambiente sui veicoli spaziali: 
− Fra tutte le discontinuità della struttura del satellite ove siano presenti superfici 
vicine fra loro con differenze di potenziale maggiori di 100 V, deve essere 
presente uno strato di materiale isolante sufficientemente spesso per ostacolare 
l’insorgenza di ESD. 
−  Per tutti i veicoli spaziali che lavorano su orbite LEO, occorre prestare 
attenzione a tutte le superfici esterne dove siano presenti giunzioni tra conduttore 
e isolante esposte al plasma circostante. In particolare è bene utilizzare conduttori 
che abbiano un potenziale di soglia, (che debba essere superato per dar luogo a 
una formazione di arco elettrico), ben più elevato del potenziale che il conduttore 
assume rispetto al plasma circostante. Al fine di individuare questi conduttori 
occorrerebbe fare delle prove sperimentali in laboratorio simulando per quanto é 
possibile le condizioni del satellite in ambiente LEO. 
− L’esperienza ha dimostrato che la formazione d’arco elettrico è più probabile nei 
materiali che assorbono acqua e/o altri materiali volatili. Questi materiali non 
dovrebbero essere impiegati nelle zone vicine alle giunzioni fra conduttore e 
isolante, come per esempio nei pannelli fotovoltaici. 
− La geometria può influenzare il fenomeno della formazione di arco elettrico. La 
geometria da preferire è quella che previene l’ingresso degli ioni nelle regioni 
delle giunzioni conduttore-isolante. 
− Per le missioni in orbite LEO, le superfici delle strutture e del carico pagante con 
potenziale negativo elevato non dovrebbero essere esposte al plasma per quanto 
possibile, o almeno dovrebbero evitare di esporre giunzioni conduttore-isolante al 
fine di evitare formazioni d’arco del tipo considerato sopra. 
− Per le missioni GEO occorrerebbe che tutte le superfici esposte al plasma fossero 
conduttrici per evitare il fenomeno di accumulo differenziato di carica fra le 
superfici. 
La realizzazione di uno schema di messa a terra efficiente è molto importante per 
controllare il potenziale delle superfici esterne del satellite, che sono a contatto con il 
plasma circostante. Le tipologie principali dello schema di messa a terra per un sistema 
sono tre: quella a singolo punto, quella multi – punto e quella ibrida; i riferimenti: [44, 
63, 65, 66, 67, 68], danno indicazioni su come progettare la messa a terra dei vari sistemi, 
in particolare per quelli di potenza.  Un sistema di potenza che abbia una messa a terra 
negativa, (ossia il capo a potenziale più basso messo a terra), tende a raccogliere gli ioni 
lenti, per questo motivo persino le superfici conduttrici più ampie riescono ad abbassare i 
valori dei maggiori potenziali flottanti di soli pochi Volt, (dell’ordine: ∆V ≈ 10 V). 




D’altro canto se un sistema sul quale c’è un voltaggio applicato ha una messa a terra 
positiva, (ossia il capo a potenziale più elevato del sistema è messo a terra), allora rende 
più facile il controllo del potenziale del sistema stesso nell’ambiente spaziale 
corrispondente alle orbite LEO. Per esempio in un array di celle fotovoltaiche con messa 
a terra positiva controlla bene il suo potenziale flottante, tuttavia è difficile trovare sul 
mercato altri dispositivi elettronici a elevato voltaggio qualificati per lo spazio che 
possano essere montati con messa a terra positiva. Perciò volendo dotare altri dispositivi 
e/o sistemi elettronici polarizzati con voltaggio elevato e messa a terra positiva, sono 
necessarie opportune operazioni di riadattamento e questo può avere dei costi molto 
elevati.  
6.2.4 La sensibilità alle ESD dei componenti elettronici. 
 Questo paragrafo sulla suscettibilità dei vari elementi elettronici, è stato aggiunto al 
lavoro di questa tesi perché riporta informazioni utili per affrontare il problema del 
controllo delle ESD su un qualsiasi sistema elettronico e quindi anche per gli sviluppi 
futuri dei circuiti elettronici che s’interfacceranno col sistema delle diagnostiche. 
  L’effetto risultante di una scarica elettrostatica è un aumento di tensione applicato alla 
vittima della scarica, la magnitudine di questa tensione può raggiungere i 20 kV, mentre 
la sua durata è dell’ordine dei 100 – 1000 ns. La corrente elettrica iniettata in un satellite, 
o in un veicolo spaziale, come conseguenza dell’evento di un’ESD dipende: dall’intensità 
della scarica elettrostatica, dalla geometria locale della struttura colpita dalla scarica e 
dall’impedenza associata ai cammini di propagazione della scarica. 
L’energia associata a un’ESD tipica dell’ambiente spaziale è bassa, tipicamente ha un 
valore dell’ordine dei 10 – 100 mJ, tuttavia l’energia necessaria per danneggiare diversi 
dispositivi elettronici (come: FET, CMOS e i diodi PIN) è ancora più bassa, tipicamente 
gli ordini di grandezza vanno dal µJ al mJ. I dispositivi elettronici come le valvole 
termoioniche, (vacuum tubes), sono in grado di resistere a livelli energetici più elevati di 
quelli associati da un’ESD. In generale gli elementi elettronici collegati fra loro o a 
un’unità centrale di elaborazione dati (On – Line Components), sono più esposti al danno 
derivante da un’ESD, rispetto agli elementi scollegati (Off – Line Components). 
La sensibilità, (o suscettibilità), dei dispositivi elettronici alle scariche elettrostatiche, 
(ESDS, ESD Sensitivity), è generalmente espressa in termini voltaggio, inteso come 
valore limite di tensione associata alla scarica, che il dispositivo in prova riesce a 
sopportare senza andare in avaria. In generale la sensibilità di un dispositivo dipende 
anche dal tipo di scarica elettrostatica alla quale esso è sottoposto, in particolare più dura 
la scarica nel tempo, minore è il voltaggio cui è in grado di resistere il dispositivo. Ne 
consegue che per ogni modello di simulazione dell’ESD, adottato per fare le prove, si 
ottiene una classificazione di livelli di sensibilità associata al medesimo modello. Per 
questo motivo le normative deffiniscono dei livelli di sensibilità alle ESD, in base ai quali 
classificano i vari componenti elettronici. Ogni livello di sensibilità è definito da un 
intervallo di valori di voltaggio concernente le prove condotte sul dispositivo, con un 
modello opportuno di scarica elettrostatica. Le prove sono eseguite variando il periodo di 
durata della scarica e il voltaggio applicato al dispositivo secondo i criteri dati dalle varie 
normative. Il valore più elevato dell’intervallo corrisponde al massimo voltaggio che il 
dispositivo in prova è in grado di sopportare senza andare in avaria, mentre il valore 
minore dell’intervallo è il minimo voltaggio, per il quale è avvenuta l’avaria del 
dispositivo in prova. Pertanto la sensibilità di un dispositivo elettronico è generalmente 
espressa come i valori dei voltaggi relativi a un certo intervallo (vedi tabelle: 6.3, 6.4, e 
6.5) che possono essere applicati in sicurezza al medesimo dispositivo, [73]. Ne consegue 
che per ogni modello di ESD esiste una specifica classificazione di livelli di sensibilità 
(vedi tabelle: 6.3, 6.4, e 6.5); i modelli di ESD principali sono i seguenti: 





1. Modello del corpo umano (HBM, Human Body Model): descrive la forma della 
scarica elettrostatica nel corpo umano, quindi simula una scarica elettrostatica che 
parte dalla punta del dito dell’operatore verso il dispositivo elettronico 
maneggiato.  
 
Tabella 6.2 Classificazione dei livelli di sensibilità alle ESD dei 




2. Modello della macchina (MM, Machine Model): descrive la forma della scarica 
elettrostatica in una macchina, in sostanza simula l’evento dell’ESD 
nell’equipaggiamento di prova dei dispositivi elettronici. 
  
 
Tabella 6.3 Classificazione dei livelli di sensibilità alle ESD dei 





3. Modello del dispositivo carico (CDM, Charged Device Model): descrive la 
scarica elettrostatica in un dispositivo carico, quindi simula la situazione in cui il 
dispositivo è carico, e si scarica a terra attraverso un diodo pin o un connettore.  
 
 





Tabella 6.4 Classificazione dei livelli di sensibilità alle ESD dei 





4. Modello TLP (TLPM Trasmission – Line Pulse Modelling): è un modello più 
accurato dei precedenti, che descrive la risposta in tensione o in corrente del 
dispositivo in prova alla scarica elettrostatica. Questo modello è ancora in via di 
sviluppo e non è stato ancora adottato negli standard tuttavia è largamente usato. 
Il riferimento [73] indica che per avere una completa caratterizzazione di un nuovo 
dispositivo elettronico riguardo alle ESD, occorre sottoporre il dispositivo alle prove con 
i tre modelli di scarica elettrostatica: HBM, MM, e CDM. Per una descrizione più 
dettagliata dei modelli di simulazione delle ESD si rimanda ai testi specifici di elettronica 
vedi rif. [71, 72]. 
Il manuale delle MIL per il controllo delle ESD, (MIL – HDBK 263) [74], organizza la 
classificazione dei componenti elettronici sensibili alle ESD suddividendoli in tre classi a 
ognuna delle quali corrisponde un intervallo di valori di voltaggio: 
1. Classe I: comprende i dispositivi elettronici suscettibili al danno causabile da 
ESD che abbiano un’energia tale che comporti un aumento di voltaggio da 1 a 
1999 V. 
2. Classe II: comprende i componenti elettronici suscettibili al danno causabile da 
ESD che comporti un aumento di voltaggio nel dispositivo da 2000 V a 3999V. 
3. Classe III: comprende i componenti in grado di resistere ad aumenti di voltaggio 
da 4000 V a 15999 V. 
Per gli scopi delle MIL – 1986, tutti i sistemi elettronici che siano in grado di resistere a 
voltaggi maggiori o uguali ai 16000 V, sono considerati non sensibili alle scariche 
elettrostatiche; [74]. La tabella 6.6 riporta i livelli di soglia, concernenti la resistenza alle 
ESD, per diversi componenti elettronici fondamentali usati per costruire i circuiti più 
complessi [63]. Questi dati possono essere utili per il progetto di qualunque sistema 
elettronico che debba essere protetto dalle ESD.  Le figure: 6.14, 6.15 e 6.16, riportano 
rispettivamente lo schema semplificato dei simulatori delle ESD relativi rispettivamente 
ai modelli HM, MM e CDM (rif. [73]). 
 





Figura 6.13 Circuito semplificato del simulatore di scarica elettrostatica del corpo umano
 
 
Figura 6.14 Circuito del 
In sostanza i simulatori caricano lentamente in corrente continua un capacitore tramite 
un’alimentazione a voltaggio elevato e una resistenza molto elevata, 
facendo scaricare il 
molto piccole. 
                                                
bella 6.5 Livelli di soglia del danneggiamento da ESD; rif. [63
 
 
simulatore di scarica elettrostatica modello macchina
capacitore molto velocemente impiegando resistenze elettriche 
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Figura 6.15 Circuito del simulatore di scarica elettrostatica modello “dispositivo 





























Il progetto preliminare del sistema delle diagnostiche. 
 
7.0 Introduzione. 
Gli obiettivi da raggiungere sono tre: raccogliere un numero di dati sperimentali 
sufficiente per provare la validità delle misurazioni fatte a terra sui parametri e sulle 
caratteristiche del propulsore HT – 100; raccogliere informazioni sperimentali sul 
comportamento del motore nello spazio, e sull’interazione fra il suo pennacchio di plasma 
e le superfici del satellite, in particolare con i pannelli fotovoltaici; compiere delle 
misurazioni sul plasma della magnetosfera artificiale del satellite richieste dai fisici che 
partecipano al progetto della missione SPES.  
Per quanto riguarda la prova di validità del propulsore non è necessario compiere un 
numero elevato di misurazioni si da ottenere una raccolta estesa di dati come quando si 
fanno le mappature a terra, ma è sufficiente compiere misurazioni in numero ridotto 
purché siano efficaci per caratterizzare il comportamento del propulsore. Questo è 
conveniente perché consente di costruire un sistema meno complesso, meno pesante, 
richiedente una potenza minore e in generale più economico. La filosofia di progetto 
adottata sarà allora quella per i piccoli satelliti, ossia quella di concepire un sistema 
minimizzando: il peso, richiesta di potenza e la complessità costruttiva. Pertanto la 
piattaforma delle diagnostiche deve essere organizzata per alloggiare un pacchetto di 
strumenti disposti in modo tale che riescano a fornire una raccolta d’informazioni 
significative che sia la più diversificata possibile. Per la missione SPES è previsto 
l’impiego di un minisatellite che è la minima taglia possibile per poterlo dotare della 
strumentazione necessaria per raggiungere gli obiettivi preposti. I primi vincoli da 
rispettare sono quelli imposti dal lanciatore (Ariane 5) che deve trasportare il satellite [8]. 
In particolare devono essere rispettati i vincoli imposti dalla struttura dall’Ariane 5 
predisposta per accogliere il carico pagante ausiliario (ASAP 5): 
− Ingombro: diametro massimo di 1500 mm, altezza massima 1500 mm; 
− Massa del satellite ≤ 300 kg; 
− Centro di massa del satellite ≤ 800 mm; 
− Momenti d’inerzia rispetto al centro di massa ≤ 100 kg m2; 
La massima potenza disponibile a fine vita operativa (End Of Life, EOL) pari a 350 Watt. 
Questa potenza deve alimentare il carico, e la carica della batteria. Gli altri vincoli che 
condizionano il progetto del sistema delle diagnostiche sono: 
− Dimensioni e peso del satellite che soddisfino i vincoli economici e i 
requisiti per attuare la parte dinamica della missione spaziale; 
− Massimo peso delle diagnostiche consentito; 
− Limitazioni geometriche sulla disposizione delle diagnostiche per 
rispettare i vincoli geometrici dell’ASAP 5; 
− Potenza massima disponibile per alimentare il sistema delle diagnostiche; 
− Potenza disponibile per i sottosistemi di: potenza, comandi/ telemetria; 
− Interfaccia elettrico dell’avionica, e comandi.  
 
 






Figura 7.1 Vincoli d’ingombro
Nel compiere la scelta del tipo di diagnostiche da montare sulla piattaforma e sugli alberi 
estensibili saranno seguiti i suggerimenti
soddisfare le specifiche desiderate della missione SPES
peso, ingombro e potenza massima di
percorso di progettazione che porterà alla scelta definitiva del pacchetto di diagnostiche e 
della sua configurazione. Il percorso di progettazione
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 della struttura ASAP 5 per minisatellite, [8]. 
 del riferimento [10], essendo questi utili
. Pertanto, rispettando i vincoli 
sponibile per il carico pagante, sarà seguito












1. Stimare preliminarmente con i modelli statistici, riportati in letteratura tecnica 
[36], il peso massimo imbarcabile, e la massima potenza disponibile per il carico 
pagante del minisatellite SPES. 
2. Valutare per ogni strumento candidato all’impiego nel satellite il suo peso e la 
potenza da esso consumata quando è attivo. 
3. Determinare diverse configurazioni alternative di strumenti diagnostici e per 
ognuna di esse stimare la massa e la potenza totale necessaria per attivare il 
massimo numero di strumenti contemporaneamente. 
4. Verificare che il peso totale sia minore o uguale a quello imbarcabile stimato, e 
che la potenza massima assorbita dal carico pagante sia minore o uguale a quella 
disponibile. Nel fare la verifica sul limite di potenza occorre tenere conto che 
alcuni strumenti, come gli alberi estensibili richiedono potenze abbastanza 
elevate da far superare il limite stimato, tuttavia questi sono attivati una sola volta 
subito dopo che il satellite, si sgancia dal lanciatore quando gli altri strumenti 
sono inattivi in questo modo, si evita di mandare il sistema in deficit di potenza. 
5. Fra tutte le configurazioni che soddisfano i requisiti di potenza e di peso valutare 
quelle che soddisfano maggiormente le specifiche della missione SPES. In 
particolare si deve verificare che la piattaforma e gli strumenti da montare sugli 
alberi estensibili siano compatibili con la configurazione esterna del corpo del 
satellite. Quest’ultimo concetto sarà chiarito in seguito. 
6. Fra tutte le configurazioni che soddisfano le specifiche della missione scegliere 
quella più economica. 
7.1 Le stime di massa imbarcabile e potenza disponibile massime 
per il carico pagante. 
Il criterio che è stato adottato per stimare il limite massimo della massa di carico pagante 
imbarcabile nel satellite, e la massima potenza disponibile per il carico pagante, è basato 
su considerazioni fatte sulle informazioni statistiche che riguardano la distribuzione 
percentuale della massa e della potenza nei satelliti leggeri, [36] e, [44]. Tenendo conto 
che, la massa a vuoto del satellite e la potenza disponibile a fine vita operativa stimate, 
sono rispettivamente pari a 200 kg e 350 W, [10], ne consegue che i limiti per la massa 
imbarcabile e per la potenza richiesta dal carico pagante sono i seguenti: 
− Per il carico pagante:  
     ≤ 0.335 ∙ W = 67 ;                                       
− Per la domanda di potenza:   ≤  ∙ 0.538 ∙  = 131.81 ;                            
  = 0.7;                                                                                  
Il fattore CS è un coefficiente di sicurezza che tiene conto dell’incertezza 
caratteristica delle informazioni statistiche sulla potenza. 
7.2 Stime dei budget di massa e potenza del carico pagante. 
Il carico pagante del satellite è sostanzialmente di tre tipologie: 
− Tipo telecomunicazione: antenna; 
− Tipo scientifico: sistema di diagnostiche del plasma e strumenti di misura più il 
magnette artificiale; 
− Tipo rilevamento a distanza (remote sensing): videocamera a colori. 
 




Al fine di calcolare i budget di potenza e di massa del carico pagante è necessario 
calcolare la massa e la potenza richieste da ogni elemento componente il carico pagante 
stesso. Per fare questi calcoli saranno utilizzate le informazioni fornite dai cataloghi dei 
produttori di strumenti scientifici, e, quando queste ultime non sono disponibili, si 
utilizzeranno informazioni e modelli di stima forniti dalla letteratura tecnica. 
7.2.1 Le sonde per il plasma. 
Queste sono sonde che vanno progettate in un modo specifico per il tipo di sistema da 
analizzare, perciò è difficile trovare dati tecnici da catalogo che le riguardino. Per ottenere 
informazioni sulle dimensioni e sul peso di tali sonde sono stati presi come riferimenti 
degli strumenti progettati per problemi simili a quello in esame. In particolare per l’RPA 
e l’LP si è fatto riferimento alle sonde progettate ad ALTA proprio per fare delle 
misurazioni sul plasma del pennacchio emanato dai motori a effetto Hall. 
 
Figura 7.2 Geometria della flangia supporto della sonda di Langmuir. 
 
La sonda di Langmuir. 
Per la sonda di Langmuir si conosce che le sue dimensioni sono simili a quelle di un 
cilindro avente diametro d ≈ (6 – 10) mm e lunghezza L ≈ (15 – 20) cm; per stimarne il 
peso si assume che il cilindro sia pieno fabbricato in allumina avente peso specifico: ρA ≈ 
3,9 g/cm3. Ne consegue che il peso della sonda e dell’ordine di (4 – 20) g, esso allora 
rientra nell’incertezza del peso del supporto metallico della sonda che è stato valutato 
come il peso della flangia simile a quella riportata in figura 4.2 costruita in lega di 
alluminio avente densità ρs = 2,8 g/cm3, e diametro interno d ≈ 10 mm. Facendo 
riferimento alla geometria del supporto si ha che il peso è dato dalla seguente: 
 
 =  ∙  !"ℎ + ! %
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 ≅ 54.7 ∙ +-../ ∙ 0 ..1 ;                                                           
 
 
Dove D = 70 mm è il diametro della base della flangia. 
Con uno spessore medio di 2 mm si ottiene un supporto di circa 110 g, che è un ordine di 
grandezza realistico. Pertanto il peso della sonda di Langmuir e del suo supporto sarà 
dell’ordine dei (100 – 130) g. 
 Per la sonda a emissione termoelettronica vale lo stesso discorso fatto per l’LP, perché 
esse sono quasi uguali, l’unica differenza sta nel fatto che l’EP è dotata di un filamento 
caldo di massa trascurabile. Per quanto riguarda la stima della potenza assorbita dalle EP 
e LP, essa è data dalla formula seguente: 
 2 = 3456782 .                                              7.2 
 
Quello che si vuole calcolare è la potenza massima assorbita dalla sonda quando essa è 
attivata per compiere le misurazioni, questa corrisponde quasi esattamente all’area sottesa 
dalla caratteristica I – V della sonda stessa ricavata nello spazio; perciò la stima della 
potenza massima é data dalla seguente: 
 
 29:; = 34567 9:;8:<  ≈ 2 ∙ 34>:8:<;                      7.3 
 
 
Vplas è il potenziale del plasma in cui è immersa la sonda.  Per conoscere gli ordini di 
magnitudine delle grandezze caratteristiche, dei quali non si dispone a priori, sono stati 
usati dati sperimentali ottenuti dalle misurazioni fatte nella camera a vuoto di ALTA: 
 
− JR = 4 A/m2, densità di corrente nel plasma del pennacchio misurata con sonda di 
Faraday a una distanza di 1,5 m dallo scarico del motore con l’asse della sonda che si 
discosta di 5 gradi dall’asse del canale di scarico del motore. 
− Vplas = 1 volt, informazione ottenuta dalle misure fatte ad ALTA sul plasma del 
pennacchio emanato dall’HT – 100, funzionante a potenziale di scarica di 275 Volt e 
a 300 Volt.  
− AR ≈ 1 mm2, area utile di raccolta ionica della sonda. 
Allora la stima della corrente di saturazione dalla sonda è data da: 
 
8:< ≅ ?2@2 = 4 10AB@ ≈ C@;                                      7.4 
 
Dalle (7.3) e (7.4), si deduce che la potenza assorbita dalla sonda di Langmuir ha un 
ordine di grandezza di pochi µW. La potenza assorbita dalla sonda a emissione 
termoelettronica differisce da quella della sonda di Langmuir per la potenza spesa per 
riscaldare il filamento di tungsteno, perciò sarà leggermente maggiore; tuttavia la 
caratteristica dell’EP nella zona di saturazione è quasi uguale a quella dell’LP per cui la 
potenza assorbita avrà un ordine di magnitudine uguale a quello della sonda di Langmuir. 





Figura 7.3 Distribuzione della densità di corrente tipica dei pennacchi di scarico degli HET [37]. 
La figura precedente suggerisce che l’aver stimato la potenza usando il valore della 
densità di corrente in un punto situato nella zona centrale del pennacchio di plasma, è 
cautelativo, poiché è un valore sicuramente maggiore della densità di corrente effettiva 
che ci sarà nel punto di locazione della sonda essendo questo posto a 90 gradi dall’asse 
del pennacchio. 
Il retarding potential analyzer. 
In precedenza è stato visto che l’RPA è una sonda di Faraday a polarizzazione variabile 
rispetto al plasma, per cui le sue dimensioni sono dello stesso ordine di grandezza delle 
FC, infatti, come suggerisce il riferimento [38] le dimensioni tipiche per RPA usati nella 
caratterizzazione degli HET, sono: 
− AR ≈ cm2; 
− D ≈ 1,5 cm, diametro medio della geometria dell’RPA; 
− L ≈ 2 cm lunghezza assiale; 
− tCase ≈ 2 mm spessore della protezione cilindrica di acciaio inossidabile; 
− tis ≈ 2 mm, spessore radiale degli isolanti di materiale ceramico che separano le 
griglie. 
− Il plasma di un HET ha densità dell’ordine di n ≈ [ 1018 – 1020 ] alle quali 
corrispondono spaziature fra le griglie x ≈ (0.1 – 0,5) mm; 
− Gli elettrodi, ossia le griglie, sono costruite in acciaio inossidabile o in 
molibdeno, il materiale occupa il 30% circa dell’area della sezione ed hanno 
spessori: 
− tG ≈ (0.05 – 0,1) mm. 
− Gli isolanti (NOMEX, ρ = 0,81 g/cm3), interposti fra le griglie, hanno spessore 
assiale dell’ordine di 0,5 mm. 
− L’isolante, (TEFLON), interposto fra la capsula metallica e l’interno della sonda 
ha uno spessore dell’ordine di 2 mm. 
Allora la stima della massa dell’RPA è stata fatta schematizzandolo come una capsula 
cilindrica di acciaio inossidabile (ρA =7.85 g/cm3), avente spessore medio di 3 mm, 
rivestita internamente da uno spessore medio di 3 mm di TEFLON (ρTEF = 2,18 g/cm3): 
2 ≈  ∙ !  %
&
2 + %D* +E:F + GHI ∙ !%D+GHI;                  7.4 




Da cui:  
 
2 ≈ 40  
 
Anche nel caso dell’RPA la maggior parte del peso è quella del supporto sul quale è 
montata la sonda. Poiché l’RPA ha dimensioni maggiori della sonda di Langmuir, ci 
aspettiamo un supporto che abbia un peso due o tre volte maggiore di quello stimato per 
la suddetta sonda; per cui: 
 
 J 2 ≈ 200 − 300  
 
Perciò il peso totale sarà dell’ordine di (250 – 350) g. La forma del supporto dell’RPA è 
simile a quella riportata in figura 7.4. 
 
 
Figura 7.4 Assemblaggio di un RPA con una sonda di Langmuir prodotto da Thales Alenia. 
Per quanto riguarda la stima della potenza assorbita si procede come fatto per la sonda di 
Langmuir. Nel fare quest’operazione si deve tenere conto che l’area di raccolta è 
dell’ordine del cm2 e che l’RPA è polarizzato rispetto al plasma con tensioni elettriche 
che vanno da zero Volt al potenziale di scarica del motore, quando quest’ultimo lavora al 
suo punto di progetto, ossia con: 
 
P = 95 W 
ID = 0.5 A 
VD = 190 Volt ≈200 volt. 
 
Allora la potenza assorbita dalla sonda è data da: 
2 ≅ 3?5@2 2 = 0.08  ≈ 0.1 . 






Figura 7.5 Dettaglio costruttivo di un RPA per la caratterizzazione del pennacchio di un motore a 
effetto Hall, [38]. 
 
7.2.2 La cella fotovoltaica campione. 
Per la cella solare sono stati presi come riferimenti i cataloghi dei produttori di celle 
fotovoltaiche per applicazioni spaziali. Generalmente le celle usate nello spazio sono 
quelle a tripla giunzione con elevato rapporto (potenza elettrica prodotta)/ (massa cella), 
tipicamente hanno le seguenti caratteristiche: 
 
− Potenza elettrica per unità di superficie introdotta dall’irraggiamento in 
condizioni AMO, alla temperatura di 28 °C con celle senza rivestimento: I AMO = 
135.3 mW/cm2; 
− Tensione ai capi della cella a circuito aperto: VOC = 2,565 V; 
− Tensione ai capi della cella alla massima potenza: Vmp = 2,27 V; 
− Densità di corrente elettrica di cortocircuito: JSC = 16,9 m A /cm2; 
− Densità di corrente elettrica alla massima potenza: Jmp = 16 m A /cm2; 
− Peso per unità di superficie: w = 84 mg/ cm2, (cella non rivestita); 
− Dimensioni dell’area della cella fino a 31 cm2; 
Le dimensioni tipiche delle celle fotovoltaiche usate per esperimenti scientifici sono 
dell’ordine dei (2.5 X 3) cm2 = 7.5 cm2, quindi l’ordine di grandezza dell’area utile è di 
10 cm2. Possiamo allora stimare la corrente massima prodotta dalla cella campione: 
 
8LF>> 9:; = 8JL = ?JL ∙ @EF>> ≈ 169 . @ 
 
L’ordine di grandezza della potenza spesa per attivare il circuito che traccia la 
caratteristica I – V della cella campione e dato da: 
 
LF>> L ≈ 3LL8JL = 10 3 × 169 . @ = 1.69  




La massa della cella non rivestita si calcola facilmente utilizzando il dato fornito dal 
produttore della cella: 
 
 O JL = P ∙ @EF>> = 84 ∙ 10AQ g cm&⁄  × 7.5 V.& ≈ 1 
 
 
La massa della cella fotovoltaica non rivestita è trascurabile rispetto alla massa degli altri 
elementi che la completano il dispositivo medesimo: rivestimenti, cornice e supporto; 
questi ultimi sono generalmente fabbricati in lega di alluminio o in lega metallica leggera. 
Per stimare l’ordine di grandezza del peso si assume che il supporto, la cornice, e i 
rivestimenti abbiano le seguenti dimensioni: 
 
 
 3 ≈ 4 × 5 × 1.5V.Q ≈ 30 V.Q 
 
 
 =  :3 ≈  02.8 ∙ V.Q1 30 V.Q ≈ 100  
 
 
Dove è stato assunto uno spessore totale medio di 1,5 cm.  
L’attendibilità dell’ordine di grandezza stimato è confortata dai dati riportati in [39].  
 
Le sonde del plasma raccolgono correnti ioniche a bassa intensità I ≈ 0.1 mA, per cui 
questo segnale, qualora non fosse adeguatamente protetto, potrebbe essere facilmente 
inficiato da disturbi di piccola entità, e non essere rilevato dalla scheda di acquisizione 
come dato significativo. Per risolvere questo problema, si deve progettare un circuito 
elettronico, appropriato per ogni sonda; il circuito sarà interposto fra la scheda di 
acquisizione dati e la sonda stessa. Ogni circuito elettronico deve sostanzialmente 
proteggere il segnale dai disturbi mediante amplificatori operazionali d’isolamento, o con 
filtri e deve necessariamente amplificare il segnale di corrente stesso, per adattarlo alla 
scheda di acquisizione. Ne consegue che quando la sonda è azionata si deve spendere 
altra potenza per alimentare gli amplificatori del circuito elettronico della sonda 
medesima. La stima preliminare della potenza richiesta per attivare questo tipo di 
circuito, é stata fatta prendendo come riferimenti i valori di potenza relativi ai circuiti 
elettronici progettati per sonde simili a quelle designate in questo progetto, [35]. Si può 
inoltre osservare che generalmente questi circuiti elettronici sono alimentati con tensioni 
dell’ordine di (5 – 10) Volt, e che le correnti sono dell’ordine di (0.5 – 1) A, per cui la 
potenza necessaria per attivarli sarà dell’ordine dei (2.5 – 10) W. 
 
7.2.3 Il magnete. 
La massa del magnete è 43 kg, essa è stata calcolata utilizzando i dati forniti dal catalogo 
della Sumitomo, [10]. La potenza richiesta per la sua attivazione è molto bassa, essendo il 
magnete costruito con materiale superconduttore con temperatura di transizione elevata 
(T = 125 K). Quest’ultima caratteristica offre il vantaggio di mantenere la temperatura 
operativa del magnete a un valore più basso della temperatura di transizione con un 
semplice controllo termico passivo evitando di spendere potenza per la refrigerazione del 
magnete. Pertanto la potenza richiesta dal magnete può essere trascurata nel calcolo del 
budget di potenza, perché essa è significativa solo al momento dell’attivazione del 




magnete stesso per un breve periodo, e perché il magnete sarà attivato prima  degli altri 
strumenti. 
7.2.4 I magnetometri. 
Si desidera l’impiego di due magnetometri aventi ognuno un fondo scala appropriato.  
Il primo magnetometro deve compiere misurazioni del campo magnetico generato dai 
magneti del propulsore. Queste ultime sono utili per valutare il degrado dei magneti al 
trascorrere del loro tempo di funzionamento. L’ordine di grandezza del campo magnetico, 
misurato in laboratorio, in prossimità dello scarico è di circa 20 mT. Ne consegue che per 
questo tipo di misura occorre un magnetometro con fondo scala adeguato, per esempio da 
100 mT. Questo tipo di misurazione deve essere fatta quando il magnete artificiale è 
inattivo, poiché se così non fosse, quest’ultimo genererebbe un campo magnetico 
dell’ordine dei 10 mT rendendo impossibile la lettura del campo generato dai magneti del 
motore.  
Il secondo magnetometro deve essere in grado di misurare il campo magnetico generato 
dal solenoide in un punto posto a circa 6 metri di distanza dal suo asse. Il magnete deve 
essere in grado di generare un campo magnetico, B, che a una distanza di 10 m dall’asse 
del solenoide abbia intensità paragonabile a quella del campo magnetico equatoriale nella 
superficie terrestre, quindi a tale distanza B ≈ 3 10-5 T. Questo si può ottenere con un 
solenoide avente il momento di dipolo magnetico pari a 3 105 A m2. Tenendo conto che il 
magnetometro è posto a una distanza, x, di circa sei metri dall’asse del solenoide, si 
deduce che l’ordine di grandezza del campo magnetico nella medesima posizione è: 
W ≈  C64! ∙
C
XQ = 1.38 ∙ 10AY Z.                                                                  7.5 




 Un terzo magnetometro potrebbe essere usato per misurare il campo magnetico  generato 
dalla sovrapposizione dei campi generati dal motore e dal magnete artificiale. Questa 
misurazione può essere fatta quando il motore non lavora come propulsore, ma come 
sorgente di plasma per creare la magnetosfera artificiale. L’ordine di grandezza del 
campo magnetico stimato in prossimità del motore è di circa 14 T. Quindi questo tipo di 
misurazione si potrebbe fare con un magnetometro avente fondo scala di 20 T. Le 
informazioni tecniche su questi dispositivi, utili per fare le stima della domanda di 
potenza e della massa del carico pagante, sono state ottenute dal catalogo della Metrolab, 
e sono riportate in tabella 7.3.  
 
7.2.5 Lo spettrometro di massa. 
Per le stime del peso, e della potenza richieste dallo spettrometro di massa, sono state 
prese come riferimenti le caratteristiche di quello usato nel laboratorio di ALTA, fig. 7.6. 
Lo spettrometro RGA SRS – 200, (RGA: Residual Gas Analyzer), è un analizzatore di gas 
residui prodotto dalla Stanford Research System, (SRS), [41]. La massa dello 
spettrometro riportata nel catalogo della SRS è di sei libre, e quindi equivale a 2,73 kg. 
La potenza richiesta dallo spettrometro è di circa 60 W, essa è stata valutata tenendo 
conto che la tensione di alimentazione è di 24 V quando il consumo di corrente elettrica è 
pari a 2.5 A, [41]. Le dimensioni in pollici dell’SRS – 200 sono riportate in figura 7.7, da 
esse si deduce che il volume d’ingombro è pari a (470 X 80 X 145) mm3. Naturalmente lo 
spettrometro che sarà montato sul satellite dovrà essere adattato all’interfaccia del 




satellite e a operare nell’ambiente spaziale. Generalmente per i dispositivi commerciali 
che devono essere adattati per l’impiego nello spazio, si considerano i seguenti problemi: 
− Il progetto di opportuni supporti meccanici per rendere attuabile il montaggio del 
dispositivo stesso. 
−  Le parti elettroniche devono essere irrobustite per renderle idonee a resistere alle 
forti sollecitazioni meccaniche alle quali andranno incontro durante la fase di 
lancio. In oltre devono essere protette adeguatamente dalle radiazioni delle fasce 
di Van Allen. 
− Occorre sostituire i materiali infiammabili (e /o che reagiscono chimicamente) 
con opportuni rivestimenti di materiale adatto all’ambiente spaziale. 
− Assicurare che il dispositivo in esame lavori a valori di temperatura che siano 
mantenuti entro il campo dei valori della temperatura operativa previsti per il suo 
buon funzionamento. 
− Nel caso dello spettrometro di massa occorre proteggerlo dalla polvere che ne 
causa il malfunzionamento. In oltre occorre controllare la depressurizzazione 
ossia la pressione dell’ambiente nel quale opera lo spettrometro. 
 
 





Figura 7.7 Dimensioni in pollici dello spettrometro RGA SRS – 200, [41]. 




La soluzione dei problemi: montaggio, resistenza meccanica (nella fase di lancio), 
protezione dalla polvere, controllo termico, e depressurizzazione, può essere ottenuta 
progettando un’opportuna struttura protettiva ad hoc per lo spettrometro. La soluzione di 
questo problema non è semplice; un lavoro simile è stato fatto da INFICON, Pfeiffer 
Vaquum e HTS, per adattare lo spettrometro “PRISMA QMS 200” prodotto dalla Pfeiffer 
Vaquum, a operare nella stazione spaziale internazionale (ISS, International Space 
Station), [42]. 
7.2.6 Sonde standard per i propulsori HET. 
Le sonde comunemente usate in laboratorio per misurare la corrente di scarica e il 
potenziale di scarica dei motori a effetto Hall, sono rispettivamente i trasduttori di 
corrente e di tensione. Per valutare il peso e il consumo di potenza di queste sonde si è 
fatto riferimento a quelle prodotte dalla LEM, [43], perché queste sono state già usate per 
provare l’HT – 100 nel laboratorio di ALTA: 
− Trasduttore di corrente LEM – LA 25 – NP/SP11, ha una massa di 22 g, e 
richiede una potenza di 0,525 W; 
− Trasduttore di tensione LEM – LV 25 – P, ha una massa di 22 g e consuma una 
potenza di circa 0.6 W. 
 
7.2.7 La Videocamera a colori. 
L’impiego di una videocamera a colori serve per ottenere i seguenti obiettivi: 
1. Ottenere un filmato del pennacchio di plasma, da trasmettere a terra in differita, 
per correlare la sua configurazione con l’andamento della spinta fornita dal 
propulsore. 
2. Se possibile riuscire a trasmettere un’immagine ogni pochi secondi (es. 10 - 30 
secondi) per monitorare il sistema delle diagnostiche poste sulla piattaforma. 
La videocamera deve avere i seguenti requisiti: 
− Deve essere idonea per lavorare nello spazio, e la sua idoneità deve essere 
certificata dal produttore e o da prove sperimentali condotte in laboratorio 
che simulino le condizioni dell’ambiente spaziale nel quale essa dovrà 
operare. 
− Deve essere posta sulla piattaforma delle diagnostiche alla massima distanza 
possibile dal pennacchio di plasma, per avere il miglior campo di vista 
possibile ed evitare che si sporchi eccessivamente. 
− Non deve essere necessariamente veloce, ma avere una risoluzione 
sufficientemente elevata per ben caratterizzare l’immagine del pennacchio in 
modo che possa distinguersi per esempio la tipica punta a spillo che compare 
nello scarico dei motori a effetto Hall quando questi funzionano a regime di 
massima spinta. La risoluzione dell’immagine non deve essere troppo 
elevata per non superare il limite di potenza disponibile per l’antenna 
satellitare che deve trasmettere l’informazione delle immagini a terra.  
Per stimare il peso della videocamera, la sua domanda di potenza, e le sue 
dimensioni, si è fatto riferimento ai dati di un modello di videocamera a colori 
prodotta dalla Sony, (tab. 7.1). Per gli altri strumenti i valori della domanda di 
potenza massima e della loro massa sono noti dai cataloghi dei loro produttori, 
quindi sono stati riportati direttamente in tabella 7.1, insieme alle stime fatte in 
precedenza. 











mm × mm × mm 
Potenza di picco 
(W) 
riferimenti 
Trasduttore di tensione  
LEM – LV 25 - P 
22  -- 0.6 LEM 
Trasduttore di corrente  
LEM – LA 25 – NP/S11 
22  -- 0.525 LEM 
RPA  300  (15ϕ) × 30 5  ALTA  
QCM  30  (13 ϕ ) × 15  0.12    @  10 VDC  QCM Research  
SC  100   30 × 40 × 25  1.7 Solar World, Emcore, 
Boeing-Spectrolab  
LP  120  (7 ϕ ) × 20 5 ThalesAlenia  
EP  120  (7 ϕ ) × 20  5 ThalesAlenia 
Magnetometro per alberi 
estensibili 
295 130 × 90 × 36  0.147 < 1  SSTL  
Magnetometro per la 
piattaforma 
150 130 × 40 × 40 0.475 Metrolab 
Spettrometro di massa  2.73  79 × 80 × 470  60  SRS  
Albero estensibile  2200  102 × 115 × 6265  140  SSTL  
Termocoppia  284   0.1  Solar Light  
Videocamera  355  60 × 54 × 120  3  SSC – DC172P Sony  
Magnete 4300   Sumitomo 
PDA = RPA + LP  400  100 × 80 × 30  0.1(idle),  5 (peak)  ThalesAlenia 
CDA = QCM + SC  130  100 × 80 ×30   ThalesAlenia  
 
7.2.8 Stima della potenza richiesta dall’antenna del satellite. 
La potenza del segnale, PS, associata ad un certo numero desiderato, n, di bit al secondo 
che si desidera trasmettere a terra, in condizioni ideali è espressa dalla seguente relazione: 
 
J = [\7]^_` ∙ 3 Z,                                                                  7.6 
Dove: 
Eb è l’energia necessaria per trasmettere un bit; 
N0 = kT è il rumore termico; 
K = è la costante di Boltzmann; 
T, è la temperatura media dell’ambiente vicino all’antenna; essa è chiamata 
temperatura di rumore termico e va espressa in Kelvin; 
V = n/secondo, è il numero di bit al secondo trasmessi dall’antenna, questa 
grandezza è chiamata bitrate. 




La potenza necessaria a un antenna satellitare per trasmettere a terra un segnale con un 
certo bit rate é sicuramente maggiore della potenza associata al segnale medesimo perché 
si deve tenere conto dei seguenti fattori che influenzano la trasmissione: 
1. La frequenza di trasmissione del segnale,ν; maggiore è la frequenza di 
trasmissione tanto più lo è la potenza associata al segnale che varia come il 
quadrato della frequenza e inversamente al quadrato della lunghezza d’onda, λ, 
del segnale:  
J ∝ c& ∝ 1d& ;                                                     7.8 
 
d = Vc ;                                                               7.9 
 
 
2. La geometria delle antenne: trasmittente e ricevente; la potenza associata al 
segnale che si desidera trasmettere è proporzionale al prodotto delle superfici 
d’apertura delle antenne ricevente e trasmittente: 
 
J ∝ @5@<;                                                      7.10 
 
3. Forte attenuazione della potenza del segnale causata dall’atmosfera in condizioni 
di tempo piovoso; se si desidera che all’antenna ricevente sia trasmesso un 
segnale con una certa potenza PSd, devono valere le relazioni seguenti: 
 5 = `;                                                      7.11 
 
< = 1D: 5 =
1
D: `;                                 7.12 
 
Dove Pr indica la potenza del segnale ricevuto effettivamente dall’antenna, 
mentre La (< 1), è il fattore di attenuazione del segnale dovuto alla pioggia. 
 
4. Il puntamento non ottimale dell’antenna fa si che una parte della potenza del 
segnale non sia trasmessa all’antenna ricevente, in oltre possono verificarsi 
perdite di alimentazione e imperfezioni di ricezione; allora, per garantire che il 
segnale trasmesso a terra abbia la potenza desiderata, conviene aumentare quella 
del segnale alla trasmittente con un opportuno coefficiente che esprima 









e5 `;                                        7.13 
 
 
5. Le imperfezioni dell’antenna che riceve il segnale, sono messe in conto tramite 
l’efficienza dell’antenna ricevente η = 0.55 – 0.7; mentre per quanto riguarda la 
trasmittente si deve tenere conto della perdita di potenza nella linea di 
trasmissione fra il trasmettitore e l’antenna: 
 
 = 1D> <;                                                                     7.14 




dove: PA è la potenza fornita all’antenna, Pt è la potenza in uscita dall’antenna, e Ll è il 
coefficiente che tiene conto della perdita di potenza sulla linea di trasmissione. 
La relazione che lega la potenza del segnale alla ricevente a quella del segnale alla 
trasmittente, in condizioni ideali di puntamento e di ambiente atmosferico, è la seguente: 
 
5 = <@<@5f&d& ;                                                            7.15 
 









e5 ;                             7.16 
 











e5 .                      7.17 
 
Il guadagno di un’antenna è definito dalla seguente espressione: 
 
g = 4! ∙ @d& ;                                                           7.18 
 
dove A è l’area di apertura dell’antenna considerata. Tramite la relazione (7.18), la 
potenza da fornire alla trasmittente può essere espressa anche con le relazioni 
seguenti: 
 
 = 4π ∙ R
&







e5 ;                       7.19 
 
dove, Gt, e Gr, sono rispettivamente i guadagni della trasmittente e della ricevente. 




Per stimare l’ordine di grandezza della potenza sono state seguite le indicazioni riportate 
in [36]. I valori dei parametri tipici per trasmissioni di canali televisivi digitali trasmessi 
via satellite sono riportati nella tabella 7.4. 
 
Tabella 7.2 Valori tipici dei parametri di un’antenna parabolica per trasmissioni radiotelevisive. 
Parametro o grandezza simbolo Unità di misura valore 
Distanza satellite - Terra R m 3.6  107 
Lunghezza d’onda λ m 0.03 
Frequenza di trasmissione del segnale ν Hz 10  109 
Area d’apertura (antenna trasmittente) At m2 0.4 
Area d’apertura (antenna ricevente) Ar m2 3.5 
Eb/N0 desiderato (Eb/N0)d  5 
Bit rate desiderato Vd bit/s 60  106 
Temperatura di rumore  termico T K 1000 
Efficienza  della linea trasmissione Ll  0.7 
Effetto della  pioggia La  0.2 
Efficienza dell’antenna ricevente ηr  0.55  
 
Utilizzando i valori riportati in tabella nell’equazione precedente, si ottiene un valore di 
circa 44.25 W, quindi l’ordine di grandezza della potenza, PA, necessaria all’antenna del 
satellite per trasmettere a terra è di 50 W. Per quanto riguarda le dimensioni e il peso 
dell’antenna del satellite, il riferimento a [36]  indica che un’antenna parabolica, avente 
un diametro di 0.7 m, ha una massa di  4 kg circa.  
Come si vede dalla tabella, la stima della potenza, necessaria all’antenna per trasmettere 
un filmato, è stata fatta nel peggiore dei casi possibile, ossia assumendo che: il satellite si 
trovi all’apogeo dell’orbita GTO,  trasmetta con un bit rate elevato e con una frequenza di 
segnale appartenente alla  Ku band (ν ≈ 10 GHz). In queste condizioni occorre un’antenna 
con diametro di apertura uguale a 70 cm; se la scelta progettuale fosse questa, certamente 
non sarebbe saggia, viste le dimensioni ridotte del minisatellite. Perciò è conveniente 
ridurre le dimensioni dell’antenna  trasmettendo i dati dagli archi di traiettoria nella zona 
vicina al perigeo perché questo comporta una notevole riduzione della distanza terra  -  
satellite e quindi della domanda di potenza.   
Assumendo i valori della tabella 7.3 si ottengono i risultati seguenti: 
f =  fj  ⇒  =  j = 16.6         ; f =  f&  ⇒  =  & = 12.5         ; f =  fQ  ⇒  =  Q = 5.6 10A& ; 
dai quali deduce che nell’orbita GTO, prevista nel profilo della missione SPES, per le 
distanze (satellite – Terra) minori  di 12000 km, una parabola avente diametro di apertura 
di 40 cm richiede una potenza di circa 17 Watt. 





Tabella 7.3 Parametri caratteristici per trasmissione dati attuata dagli archi di traiettoria della 
zona vicina al perigeo. Il bitrate non è stato ridotto. 
Parametro o grandezza simbolo Unità di misura valore 
Distanza satellite - Terra R1 m 1.2 107 
        “            “               “ R2 m 9 106 
        “            “               “ R3 m 6 105 
Lunghezza d’onda λ m 0.03 
Frequenza di trasmissione del segnale ν Hz 10  109 
Diametro d’apertura della trasmittente d m 0.4 
Area d’apertura (antenna trasmittente) At m2 0.13 
Area d’apertura (antenna ricevente) Ar m2 3.5 
Eb/N0 desiderato (Eb/N0)d  5 
Bitrate desiderato Vd bit/s 60  106 
Temperatura di rumore termico T K 1000 
Efficienza della linea di trasmissione Ll  0.7 
Effetto della  pioggia La  0.2 
Efficienza della antenna ricevente ηr  0.55  
 
Per quanto riguarda la frequenza di trasmissione è noto che trasmettere segnali a elevata 
frequenza è vantaggioso perché si ottengono guadagni di antenna più elevati, e ciò 
consente di ridurre le dimensioni stesse dell’antenna, tuttavia il segnale ad alta frequenza 
è più sensibile all’attenuazione atmosferica e comporta un rumore termico maggiore 
rispetto al caso della bassa frequenza e quindi anche una richiesta di potenza maggiore. Si 
deve tenere conto che quando un’antenna è mobile, ossia quando varia la distanza fra 
antenna trasmittente e quella ricevente, la trasmissione del segnale ad alta frequenza è 
difficoltosa perché i disturbi generati dalla diffrazione o la poca visibilità del segnale 
potrebbero interrompere la comunicazione. Perciò è conveniente trasmettere a bassa 
frequenza nella banda S (ν ≈ 2 – 2.3 GHz) o in quella L. 
 
In oltre si deve tenere conto che  trasmettere i dati con un bitrate tipico per canali 
televisivi  comporta un sistema di trasmissione dati molto costoso del quale non è certo 
l’impiego nel satellite SPES. Per e avere il filmato in differita, è sufficiente un bitrate di 
100000 bit/sec. La scelta di ridurre il bit-rate è conveniente perché consente l’impiego di 
un sistema di trasmissione dati molto più economico di quelli aventi bit-rate maggiori di 
105 bit/sec. Il calcolo della potenza richiesta dall’antenna del satellite, si fa allora 
utilizzando i valori riportati nella tabella 7.4, ai quali corrispondono le seguenti stime:  




1. Trasmettendo dal punto dell’orbita GTO,  in corrispondenza del quale  la distanza 
del satellite dalla superficie della terra è 12000 km, la potenza richiesta 
dall’antenna è j = 8,28  ; 
 
2. Trasmettendo dal punto dell’orbita GTO,  in corrispondenza del quale  la distanza 
del satellite dalla superficie della terra è 9000 km (pari a circa un quarto della 
distanza  di apogeo), a parità di altri fattori, la potenza richiesta é  P2 = 4.7 W. 
 
3. Al perigeo dell’orbita GTO R ≈ 600 km, la potenza richiesta dall’antenna é        
P3 = 2.07 × 10-2 W.  
Concludiamo allora assumendo che il satellite trasmetta da distanze minori o uguali a 
12000 km, ossia in corrispondenza degli archi di orbita definiti dai valori seguenti 
dell’anomalia vera θ: 
 
l ∈ -0°; 109.5°/ ∪ -250.5°; 360°/ 
 
  perciò la potenza massima richiesta dall’antenna sarà: 
 
 ≈  ∙ j = 2 × 8.28 = 16.6  
 
La stima della potenza richiesta dall’antenna è stata accresciuta con un fattore di 
sicurezza CS = 2 per tenere conto dell’incertezza sui valori dei parametri caratteristici 
assunti. 
In precedenza è stato detto che è desiderabile avere un video in tempo quasi reale per 
monitorare il motore e il sistema delle diagnostiche almeno nei tratti delle orbite 
corrispondenti alla zona del perigeo. Per ottenere una prestazione del genere il sistema di 
trasmissione dati deve essere in grado di elaborare i bit relativi ad una immagine con una 
definizione sufficiente per distinguere i vari strumenti e la geometria del pennacchio di 
plasma, e trasmetterli a terra in un tempo dell’ordine di pochi secondi al massimo. Il 
bitrate necessario per trasmettere direttamente i bit, associati alle immagini televisive a 
colori di qualità standard, è di circa 166 Mbit/s. Una cifra del genere è improponibile data 
la limitazione in potenza dei sistemi satellitari. Pertanto il satellite richiede un sistema di 
gestione dati che per digitalizzare e di comprimere le informazioni in modo da ridurre il 











Tabella 7.4 Parametri caratteristici per la trasmissione dati satellite - terra. 
Parametro o grandezza simbolo Unità di misura valore 
Distanza satellite - Terra R1 m 1.2 107 
    “              “              “ R2 m 9 106 
    “              “              “ R3 m 6 105 
Lunghezza d’onda λ m 0.15 
Frequenza di trasmissione del segnale ν Hz 2.2  109 
Diametro d’apertura della trasmittente d m 0.35 
Area d’apertura (antenna trasmittente) At m2 0.1 
Area d’apertura (antenna ricevente) Ar m2 3.5 
Eb/N0 desiderato (Eb/N0)d  50 
Bitrate desiderato Vd bit/s   105 
Temperatura di rumore termico T K 1000 
Efficienza della  linea di trasmissione Ll  0.7 
Effetto della  pioggia La  0.2 
Efficienza della antenna ricevente ηr  0.55  
 
Con i moderni sistemi di trasmissione dati si possono trasmettere immagini con bitrate 
che vanno da 6 Mbit/s a 60 Mbit/s, a seconda della qualità del video in tempo reale e la 
potenza necessaria all’antenna è come visto in precedenza dell’ordine di 30 W. Dotare il 
satellite di una trasmissione avente queste prestazioni, comporta un notevole aumento 
della complessità e del costo del satellite. Pertanto le possibilità di adottare un sistema di 
trasmissione a bitrate elevato sono molto scarse perché il budget finanziario della 
missione SPES, (è dell’ordine di € 1000’000), non è sufficiente. 
7.3 Organizzazione della piattaforma delle diagnostiche. 
In figura 7.8 è riportata la disposizione delle aree destinate a essere occupate dal motore e 
dai vari strumenti diagnostici. Di seguito si espongono i dettagli essenziali sui dispositivi 
di misura, motore e diagnostiche che devono essere montati sulla piattaforma: 
1. PDA (Plasma Diagnostics Assembly), è un dispositivo formato dall’assemblaggio 
di un Retarding Potential Analyzer (RPA), e di una sonda di Langmuir (LP). Il 
PDA è uno strumento utile per ottenere misurazioni sui parametri del plasma: 
densità, temperatura elettronica, potenziale elettrico ed energia cinetica degli ioni. 
Posizione: la piattaforma è stata organizzata in modo di ospitare al massimo tre 
unità di PDA. Le sonde sono disposte alle seguenti distanze misurate dall’asse del 
motore: 105 mm, 230 mm e 355 mm tutte a una divergenza di 90°. In questo 
modo si ottiene il vantaggio della ridondanza, necessaria per le sonde del plasma 
essendo queste ultime sensibili alla deposizione di materia, che tende a incrostare 
gli elettrodi e le griglie dei dispositivi causandone il malfunzionamento. Inoltre 




nel caso in cui non avvenga nessun guasto, si ottiene il vantaggio secondario di 
avere una raccolta d’informazioni più ricca. 
Valori dei parametri aspettati. Gli ordini di grandezza dei parametri del plasma, 
misurati in laboratorio per i pennacchi emanati dagli HET, sono i seguenti:  
                                      
 ZF ≈ 2;   5p3, qF ≈ 10jY, 10jB;  3 ≈ 20 3. 
 
 
 Essendo le sonde poste in zone periferiche rispetto al cuore del pennacchio il 
valore di temperatura elettronica sarà dell’ordine di 1 eV, la densità elettronica 
del plasma sarà al massimo dell’ordine di 1014, il potenziale elettrico del plasma 
sarà compreso fra i 20 V e i 30 V. Anche la densità di corrente ionica avrà lo 
stesso ordine di grandezza di quella rilevata in laboratorio, ossia essa sarà circa 
uguale a 4 A/m2.  
Disponibilità della diagnostica e suo grado di sviluppo: i dispositivi PDA sono 
stati impiegati con successo nelle missioni spaziali STENTOR e SMART 1. Un 
esempio di PDA è quello prodotto dalla società Thales Alenia Space riportato in 
figura 7.4. Presso ALTA sono stati costruiti RPA e LP usate per condurre prove 
sperimentali sui propulsori a plasma che potrebbero venire assemblati per 
costruire un dispositivo simile. 
 
 
2. CDA (Contamination & Deposition Assembly), è l’assemblaggio di una cella    
fotovoltaica campione, (SC: Solar Cell), con una o più microbilancie al cristallo 
di quarzo (QCM). Questa diagnostica è utile per indagare sull’entità della 
deposizione di materiale sulle superfici vicine al pennacchio e di correlarla con 
l’effetto della contaminazione sulla caratteristica I – V della cella fotovoltaica 
campione. 
Posizione: sulla piattaforma é stata predisposta un’area per disporre al più due 
CDA, con lo scopo di avere la ridondanza del dispositivo. Si deve precisare che 
la ridondanza in questo caso è necessaria per la QCM, e non per la SC, tuttavia 
poiché gli aumenti di: consumo di potenza, peso e costo della missione, sono 
trascurabili é stato deciso di applicarla anche alla cella fotovoltaica aumentando 
così la probabilità di successo dell’esperimento.  
Le QCM sono orientate con angolo di divergenza maggiore di 90°, e sono poste 
alle seguenti distanze dall’asse del motore: 140 mm, 210 mm, 260 mm, 330 mm. 
Le celle fotovoltaiche campione sono orientate con una divergenza maggiore di 
90° e sono poste alle seguenti distanze misurate dall’asse del motore: 175 mm, e 
295 mm. Sarebbe stato utile mettere le QCM su opportuni supporti per indagare il 
fenomeno della contaminazione sulle zone individuate da angoli di divergenza 
minori di 80° dove la deposizione di materiale è più significativa, tuttavia questo 
non è fattibile perché la presenza dei supporti aumenterebbe l’ingombro del 
satellite oltre i limiti imposti da ASAP 5. 
Valori dei parametri aspettati. Il riferimento [37] riporta i risultati ottenuti da 200 
ore di prove sperimentali condotte sul motore SPT – 100. I risultati delle prove 
mostrano che il rateo di deposizione, misurato in laboratorio per angoli di 
divergenza (dall’asse del motore) maggiori di 85°, è trascurabile. Vista la 
posizione delle QCM anche nel nostro caso, ci aspettiamo che la deposizione di 
materiale sia molto bassa, anche se sarà significativa perché nello spazio la 




Il progetto preliminare del sistema delle diagnosti
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Disponibilità della diagnostica e suo grado di sviluppo
QCM queste si possono acquistare da va
celle fotovoltaiche campione possono essere acquistate dai produttori 
specializzati 
L’assemblaggio dei dispositivi
circuito elettronico per la SC che sia in grado di tracciarne la caratteristica nello 
spazio. Come detto in precedenza
tuttavia andrebbero sviluppati ulteriormente per adeguarli alle esigenze della 
missione SPES. 
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3. Videocamera a colori. 
Posizione: la videocamera è stata posta su un’estremità della piattaforma alla 
massima distanza possibile dall’asse del motore, (43 cm), per ottenere il migliore 
campo di vista possibile e per rendere minima l’interazione col plasma del 
pennacchio. Inoltre la posizione scelta per la videocamera è tale che il fascio 
elettronico del neutralizzatore sia ripreso di profilo; in questo modo, infatti, si 
ottiene la migliore immagine del pennacchio di plasma. 
Prestazioni aspettate: ottenere un filmato con una definizione d’immagine 
sufficiente affinché sia ben distinguibile la geometria del pennacchio di plasma 
da correlare con la spinta fornita dal motore. In particolare ci si aspetta di vedere 
la classica “spina” presente nel pennacchio quando il motore funziona al massimo 
della spinta. Se possibile, si desidera trasmettere un’immagine, ogni 30 – 60 
secondi, almeno dagli archi di orbita vicini al perigeo, in modo di avere un 
rilevamento a distanza della piattaforma in tempo “ quasi reale”. 
Disponibilità della diagnostica e suo grado di sviluppo: occorre trovare una 
videocamera che sia idonea da operare nell’ambiente spaziale, possibilmente 
acquistandola dal mercato. Inoltre occorre fare delle prove sperimentali, (almeno 
con una videocamera commerciale), in camera a vuoto simulando per quanto è 
possibile le condizioni ambientali dello spazio. In questo modo si possono 
ottenere: una correlazione fra filmato e spinta (da confrontare con quella che si 
farà con i dati misurati nello spazio) e un’indagine sugli effetti che il plasma e 
l’ambiente spaziale hanno sulle prestazioni della videocamera.  
 
 
4. Motore a effetto Hall HT - 100. 
Posizione: l’asse del motore è posto in una zona abbastanza centrale della 
piattaforma, in modo che sia facilitata la disposizione utile di tutti gli strumenti 
che si desidera impiegare. 
Prestazioni aspettate: ci aspettiamo valori di spinta e di ISP paragonabili a quelli 
misurati in laboratorio; se indichiamo con |∆T |, lo scostamento della spinta reale 
da quella misurata in laboratorio, ci aspettiamo le seguenti variazioni: 
 
 |∆Z| Zt:7 ≤ 10A&⁄  
 
 
Disponibilità e grado di sviluppo: come già detto nel capitolo 1 il propulsore, HT 
– 100, è prodotto da ALTA SpA ed è stato ampiamente provato in laboratorio. 
Pertanto richiede prove dirette di volo nello spazio per certificare la sua idoneità a 
compiere missioni spaziali. 
 
 
5. Magnetometro per il propulsore. 
Il magnetometro deve misurare periodicamente l’intensità del campo magnetico, 
generato dai magneti del propulsore, al fine di stimarne il degrado. 
Quest’operazione va fatta, solo quando il magnete del satellite è inattivo, perché 
se il magnete del satellite fosse attivo, la forte induzione magnetica da esso 
generata, renderebbe difficoltosa la misurazione del campo magnetico generato 
dai magneti del propulsore.  
Posizione: l’ubicazione del magnetometro è vicina a quella del motore, il sensore 
dista 5.5 cm dall’asse del motore, quindi la distanza dai magneti è sicuramente 
minore di 5 cm. La scelta di questa posizione è stata fatta per rilevare un valore 
di campo magnetico utile anche per stimare il valore di B all’uscita del canale del 
propulsore. 




Valori dei parametri aspettati.  L’ordine di grandezza del campo magnetico, 
misurato nel medesimo punto presso i laboratori di ALTA, è di circa 0.020 T; 
quindi ci aspettiamo un valore simile anche nello spazio.  
Disponibilità della diagnostica e suo grado di sviluppo: i magnetometri per 
applicazioni spaziali si possono acquistare da vari produttori (es.: SSTL, 
Metrolab, Honeywell, etc.). In questo caso è necessario l’impiego di un 
magnetometro che sia in grado di misurare con adeguata precisione valori di 
campo magnetico che superano gli 0.020 T; la Metrolab per esempio è in grado di 
produrre magnetometri tridimensionali con un fondo scala di 0.1 T, con 




6. Spettrometro di massa. 
Posizione: lo spettrometro è stato messo in modo tale che l’estremità del 
quadrupolo sia sufficientemente vicina all’asse del motore, (a una distanza di 
circa 15 cm), per analizzare il plasma relativamente vicino al cuore del 
pennacchio. 
Valori dei parametri aspettati. I riferimenti [46], [47], [48], forniscono dati sulla 
composizione del plasma scaricato da due HET (SPT – 100, P5), ottenuti con la 
spettrometria di massa, riportati in tabella 7.7. I risultati precedenti sono stati 
ottenuti facendo operare i due propulsori a potenze elevate. Precisamente: il 
motore SPT – 100 ha operato a un voltaggio di 300 V e a una corrente di 4.5 A 
(ossia a una potenza di 1350 W); il motore da 5 kW (P5), ha funzionato a un 
voltaggio di 300 V e a una corrente di 5.2 A (ossia a una potenza di 1560 W). 
Ora, essendo l’HT – 100 un motore meno potente dei precedenti (durante la 
missione SPES dovrà operare a 95 W), i voltaggi, e/o le portate di massa cui esso 
opera, sono sensibilmente inferiori a quelle dell’SPT – 100 e del P5. Poiché la 
comparsa di ioni a carica multipla è associata ad alti voltaggi e a elevate portate 
di propellente, ne consegue che la percentuale di ioni a carica singola, 
componenti il plasma prodotto dal propulsore HT – 100, sarà sicuramente 
maggiore della corrispondente percentuale riportata in tabella 7.7. Pertanto ci 
aspettiamo percentuali, di specie ionica a singola carica, sensibilmente superiori 
al 90%.  
Disponibilità della diagnostica e suo grado di sviluppo: idealmente sarebbe 
desiderabile trovare uno spettrometro che sia poco ingombrante, leggero e abbia 
un basso consumo di potenza. Come riferimenti sono stati presi gli spettrometri: 
RGA – SRS – 200 (usato ad ALTA), e il “Prisma QMS – 200” prodotto dalla 
Pfeiffer Vaquum, [41], [42]. In generale questi strumenti sono fabbricati per 
esperimenti nei laboratori a terra, quindi come detto nei paragrafi precedenti è 




Tabella 7.5 Frazioni delle specie componenti il plasma di scarico di due HET e frazione 
delle correnti ioniche relative alle specie ioniche, [48]. 




7.4 Le configurazioni del sistema delle diagnostiche.
Al fine di raggiungere gli obiettivi
gruppi di diagnostiche fra quelle viste in precedenza
stati disposti opportunamente sulla piattaforma e 
state ottenute diverse configura
missione; altre configurazioni invece
d’ingombro imposti da ASAP 5. In figura 7.9 son
configurazioni che sono state ritenute più interessanti,
massima potenza richiesta e il peso tot
considerata la potenza richiesta dagli alberi estensibil
subito dopo l’immissione del satellite nell’orbita GTO quando tutti gli al
sono inattivi; inoltre si è tenuto conto dei sei sensori, da montare sugli alberi estensibili, 
che devono compiere misurazioni sul
tipo di strumenti da montare sugli alberi è
esperimenti sul plasma. Per fare il bilancio sono state seguite le indicazioni riportate nel 
profilo preliminare della missione SPES [10]. 
alberi estensibili siano montati: due magnetometri in grado di





Nelle tabelle: 7.8, 7.9, e 7.10, 
potenza massima richiesta da esso
diagnostiche. Si vede che tutte le configurazioni rispettano i vincoli imposti, e sono in 
grado di raggiungere gli obiettivi
nel satellite di SPES. 
La scelta della configurazione da adottare deve essere quindi giustificata da ragioni 
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Tra le configurazioni proposte la (c), è quella più ricca di strumenti e rispetta sia i limiti 
imposti sia sulla potenza disponibile sia sulla massa; quindi offre i seguenti vantaggi: 
− Ridondanza degli strumenti sensibili all’interazione col plasma e alla 
deposizione di massa. Ne consegue una maggiore probabilità di successo 
della missione, nell’eventualità che avvenga qualche avaria in una 
qualsiasi delle diagnostiche del plasma o della contaminazione. 
− Diversificazione e maggiore quantità d’informazioni raccolte, nel caso 
non avvengano avarie negli strumenti. 
Lo svantaggio è di avere un consumo di potenza leggermente maggiore, ma comunque 
nettamente entro i limiti imposti, e una massa leggermente maggiore al più di qualche kg. 
Questo comporta un leggero aumento del costo del satellite e della missione tuttavia è un 
aumento accettabile perché offre l’importante vantaggio della ridondanza. Per questo 
motivo la scelta fra le tre configurazioni precedenti è ricaduta su quest’ultima 
configurazione della quale riportiamo una rappresentazione tridimensionale in figura 
7.10, e una vista in pianta dettagliata in figura 7.11. 
La soluzione scelta per il sistema delle diagnostiche di SPES non è rigida, nel senso che 
può essere modificata facilmente. Infatti, basta notare che: 
− Il peso del carico pagante è al disotto del suo limite di circa 5 kg. 
− Sulla piattaforma sono disponibili aree libere, sulle quali si possono montare altre 
diagnostiche.  
− La potenza che richiederebbe il carico pagante se tutti gli strumenti funzionassero 
contemporaneamente, è minore del limite massimo stimato. Inoltre il limite di 
potenza disponibile può essere superato nominalmente aggiungendo altre 
diagnostiche a quelle previste nel progetto. In tal caso occorre pianificare 
opportunamente i tempi di funzionamento dei vari strumenti in modo tale che: 
non lavorino mai tutti contemporaneamente, e quelli che funzionano 
simultaneamente non superino il limite di potenza disponibile stimato.   
Tenendo conto di queste ultime considerazioni fatte sul progetto, si può pensare di 
arricchire il pacchetto di strumenti, al fine di ottimizzare la raccolta d’informazioni 
scientifiche ottenibili dalla missione. Per esempio si possono allocare due chip di 
memoria digitale identici con la stessa sequenza di cifre binarie uno protetto da un guscio 
metallico, l’altro esposto all’ambiente spaziale. Dal controllo periodico dei due contenuti 
di memoria si possono trarre informazioni utili per stimare l’effetto dell’ambiente 
spaziale sui dispositivi elettronici di bordo. In oltre c’e la possibilità, di montare altri 
sensori che possono essere utili ai fisici che si occupano degli esperimenti sul plasma 
artificiale; per esempio possono essere montate delle telecamere a circuito chiuso per 
riprendere immagini della magnetosfera artificiale; un'altra idea è quella di montare due 
piccole antenne per eseguire esperimenti d’interferenza elettromagnetica nello spazio. 
Nell’appendice D sono riportati alcuni disegni  tecnici del satellite e della piattaforma con 
le diagnostiche, configurati per attuare esperimenti sull’interferenza elettromagnetica, e 
sul danneggiamento dei dispositivi elettronici per effetto della radiazione naturale 










Tabella 7.6 Budget di potenza e di massa per il carico pagante relativo alla configurazione (a). 
Tipo di     
dispositivo 
Massa      
(g) 
Dimensioni                       
mm × mm × mm 
Potenza 




Potenza   
totale     
(W) 
Massa      
totale             
(g) 
RPA 300 (15ϕ) × 30 5 ALTA 0 0 0 
QCM 30 (13ϕ) × 15 0.12 @  
10 VDC 
QCM Research 0   
SC 100         30 × 40 ×25 1.7 Solar World    
Emcore           
Boeing- Spectrolab 
0 0 0 
LP 120 (7ϕ) × 20  ALTA 0 0 0 




295 130 × 90 × 36 0.475 < 1 Metrolab 2 1 600 
Magnetometro 
per piattaforma 
300 130 × 40 × 40 0.475 Metrolab 1 0.475 300 
Spettrometro di 
massa 
2724 79 × 105 × 470 3.6 SRS 1 60 2724 
Albero 
estensibile 
2200 102 × 115 × 6265 140 SSTL 3 0 6600 
Termocoppia 284  0.1 Solar Light 2 0.2 568 
Videocamera 355 60 × 54 × 120 3 SSC - DC172P 1 3 355 
Antenna 5000 700 17 Letteratura tecnica 1 17 5000 
Sonde standard 
per gli HET 
44 -- 1.2 LEM 1 1.2 44 
Magnete 4300   Sumitomo 1  43000 
PDA: RPA + LP 400 100 × 80 × 30  5  Thales Alenia 4 20 1600 
CDA:QCM + SC 130 100 × 80 × 30 2 Alenia/ Alta 1 2 130 















Tabella 7.7 Budget di massa e potenza per il carico pagante relativo configurazione (b). 
Tipo di 
dispositivo 
Massa   
(g) 
Dimensioni           
mm × mm × mm 
Potenza 




Potenza   
totale      
(W) 
Massa 
totale   
(g) 
RPA 300 (15 ϕ )× 30 5 ALTA 0 0 0 
QCM 30 (13 ϕ ) × 15 0.12 @  
10 VDC 
QCM Research 0   
SC 100              30 × 40 × 25 1.7 Solar World 
Emcore       
Boeing-Spectrolab 
0 0 0 
LP 120 (7 ϕ ) × 20 5 ALTA 0 0 0 




295 130 × 90 × 36 0.475 < 1 Metrolab 2 1 600 
Magnetometro 
per piattaforma 
300 130 × 40 × 40 0.475 Metrolab 1 1 300 
Spettrometro      
di massa 
2724 79 × 105 × 470 60 SRS 1 60 2724 
Albero estensibile 2200 102 × 115 × 6265 140 SSTL 3 0 6600 
Termocoppia 284  0.1 Solar Light 2 0.2 568 
Videocamera 355 60 × 54×120 3 SSC - DC172P 1 3 355 
 
Antenna 5000 700 17 Letteratura tecnica 1 17 5000 
Sonde standard 
per gli HET 
44  1.2 LEM 1 1.2 44 
Magnete 4300   Sumitomo 1  43000 
PDA: RPA + LP 400 100 × 80 × 30 0.1(idle) 
5 (peak) 
Thales Alenia 4 20 1600 
CDA: QCM + SC 130 100 × 80 × 30 2 Alenia/ Alta 2 4 260 



















Dimensioni          
mm × mm × mm 
Potenza      







Massa   
totale        
(g) 
RPA 300 (15 ϕ ) × 30 5 ALTA 0 0 0 
QCM 30 (13 ϕ ) × 15 0.12 @  10 
VDC 
QCM Research 0   
SC 100               30 × 40 × 25 1.7 Solar World     
Emcore               
Boeing- Spectrolab 
0 0 0 
LP 120 (7 ϕ ) × 20 5 ALTA 0 0 0 




295 130 × 90 × 36 0.475 < 1 Metrolab 2 1 600 
Magnetometro 
per piattaforma 
300 130 × 40 × 40 0.475 Metrolab 1 1 300 
Spettrometro    
di massa 
2724 79 × 105 × 470 60 SRS 1 60 2724 
Albero 
estensibile 
2200 102 × 115 × 6265 140 SSTL 3 0 6600 
Termocoppia 284  0.1 Solar Light 2 0.2 568 
Videocamera 355 60 × 54 × 120 3 SSC – DC172P 1 3 355 
 
Antenna 5000 700 17 Letteratura tecnica 1 17 5000 
Sonde standard 
per gli HET 
44  1.2 LEM 1 1.2 44 
Magnete 4300   Sumitomo 1  43000 
PDA: RPA + LP 400 100 × 80 × 30 0.1(idle) 
5 (peak) 
ThalesAlenia 5 25 2000 
CDA:QCM + SC 130 100 × 80 × 30 2 Alenia/ Alta 2 4 260 













che                                            
appresentazione tridimensionale della piattaforma delle diagnostiche.
Figura 7.11 Configurazione scelta della piattaforma.











7.5 La compatibilità del sistema delle diagnostiche con la 
configurazione esterna del satellite. 
 
7.5.0 Requisiti di compatibilità. 
L’ultima verifica fatta sulla configurazione scelta, é quella sulla sua compatibilità con la 
configurazione esterna del satellite.  La verifica è stata iniziata ipotizzando una geometria 
del corpo del satellite e una sua configurazione esterna plausibile, (seguendo anche i 
suggerimenti forniti dall’abbozzo preliminare della missione SPES [10]). In seguito è 
verificato che: 
 
− La piattaforma possa essere montata sul corpo del satellite, ossia che esista una 
superficie del corpo del satellite abbastanza grande da accogliere la piattaforma 
delle diagnostiche. 
− Sul corpo del satellite possa essere montato e fissato rigidamente un sistema di 
pannelli fotovoltaici capaci di garantire l’approvvigionamento di energia solare 
necessario per attuare la missione stessa. 
− Le diagnostiche montate sulla piattaforma e tutti gli organi esterni montati sulle 
superfici del satellite non violino i vincoli imposti da ASAP 5.   
 
Sono state prese in considerazione tre forme geometriche per il corpo del satellite: la 
forma di prisma a base quadrata, e quella di prisma a base esagonale e quella prismatica a 
base ottagonale, (proposta in [10]). In oltre si è tenuto conto del vincolo sul montaggio 
dei pannelli solari che devono essere fissati sulla superficie esterna del satellite, e non su 
organi mobili e pieghevoli. 
La forma prismatica a base quadrata offre i vantaggi di costruire un corpo meno 
ingombrante e di allocare più facilmente una piattaforma rettangolare sulla quale disporre 
le diagnostiche. Tuttavia la forma a base quadrangolare è stata scartata, perché la 
massima superficie esterna, ottenibile con questa scelta, non consente il montaggio di un 
sistema di pannelli fotovoltaici in grado di garantire la potenza di 350 W, richiesta dal 
satellite a fine vita operativa. Inoltre rende difficoltosa la sistemazione dei vari 
sottosistemi all’interno del satellite. 
Perciò la geometria scelta è quella avente, forma di prisma a base esagonale; una 
configurazione plausibile per il satellite è riportata in figura (7.12). 
 
Osservando le figure 7.11 e 7.12, si vede che su ognuna delle quattro facce del satellite è 
previsto il montaggio di un pannello fotovoltaico; sulle altre due facce, dovranno essere 
montati: la piattaforma delle diagnostiche e i due propulsori HT – 100. I due propulsori 
sono coassiali fra loro e sono montati: uno sulla piattaforma delle diagnostiche, l’altro 
sulla faccia opposta. Il propulsore montato sulla piattaforma deve avere una posizione 
abbastanza centrale rispetto a essa, in modo che sia visibile a tutte le diagnostiche; in oltre 
la piattaforma è stata fissata in una posizione tale che il propulsore si trovi in una zona 
centrale della faccia del satellite. La scelta di mettere il propulsore nella zona centrale 
della faccia del satellite è dovuta al fatto che si desidera fare passare la retta di 
applicazione della spinta del motore per il centro di massa del satellite. Quest’ultimo si 
trova certamente nella zona centrale perché gli elementi più pesanti del satellite molto 
probabilmente saranno disposti come indicato in [10]: nella parte alta all’interno del 
corpo del satellite sarà allocato il magnete di 43 kg, nella zona centrale il serbatoio con 
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 della configurazione del satellite.
 e dimensioni di massimo ingombro del satellite SPES






, (espresse in mm). 








Figura 7.14 Configurazione preliminare del Satellite proposta da [10]. 
 
La configurazione prismatica a base esagonale è un buon compromesso fra quelle 
prismatiche a base quadrata e a base ottagonale proposta in [10]; essa rispetto a una 
configurazione a base quadrata offre i seguenti vantaggi: 
1. Il volume, disponibile per sistemare dispositivi e sottosistemi interni, è maggiore. 
2. La superficie esterna del satellite è maggiore, pertanto esso può essere dotato di 
un impianto fotovoltaico con i pannelli fissi montati sulle sue superfici esterne, 
anziché usare un sistema mobile di pannelli spiegabili; in questo modo si ottiene 
un sistema meno complesso, meno pesante e quindi più economico.  
 Rispetto alla configurazione a base ottagonale quella a base esagonale offre il vantaggio 
di consentire il montaggio di piattaforme aventi dimensioni maggiori. Perciò il satellite 
con forma di prisma a base esagonale consente di avere una superficie esterna sufficiente 
per ospitare gli array fotovoltaici e una superficie piana sufficientemente estesa sulla 
quale montare la piattaforma delle diagnostiche e il motore. 
Sulla configurazione a base esagonale sono state fatte le tre verifiche già citate a inizio 
paragrafo. La piattaforma delle diagnostiche, avente le dimensioni 900 X 700 mm2, può 
essere montata sul satellite; la figura 7.13 riporta le proiezioni ortogonali del satellite con 
tutti i suoi elementi esterni, in essa sono indicate le dimensioni massime del satellite con 
le rispettive quote, è evidente che rientrano all’interno dei limiti imposti all’ingombro da 
ASAP 5. Precisiamo che per rispettare il vincolo d’ingombro gli alberi estensibili, quando 
sono retratti, devono sporgere il meno possibile all’esterno del corpo del satellite; in 
questo modo lo spazio rimanente può essere occupato dalle diagnostiche che devono 
essere montate su di essi. Ne consegue allora che gli alberi estensibili devono essere 
montati su un opportuno supporto interno al corpo del satellite. In figura 7.15 è riportato 
lo schema del concetto precedente; inoltre è indicato l’ingombro massimo disponibile 
all’esterno del satellite per il carico pagante da montare sull’albero.  





   
7.5.1 Verifica sulla capacità
fotovoltaici. 
La verifica preliminare sulla capacità dei pannelli solari può essere fatta facilmente 
utilizzando informazioni tecniche
fotovoltaiche per lo spazio
la forma del corpo del satellite. In particolare dobbiamo dimostrare che con un sistema 
formato da due pannelli solari, alla fine della vita operativa del satellite, è possibile 
garantire una potenza totale installata di 350 Watt.  La stima delle dime
singolo pannello è stata fatta assumendo che quest’ultimo sia composto con le celle 
fotovoltaiche a tripla giunzione prodo
di punto di lavoro a massim
rendimento energetico del 27%, e sono in grado di produrre 36.32 mW/cm
temperatura è di 28 °C. Queste celle possono essere fabbricate con superficie di varie 
dimensioni fino a 31 cm
state fatte quindi le seguenti assunzioni [45
− Efficienza di conversione
− Temperatura operativa: T
− L’informazione sul degrado
sua vita operativa, 
come il rapporto fra l’efficienza della cella fotovoltaica a fine vita operativa e 
quella a inizio vita operativa:
 
  
La vita operativa della cella fotovoltaica è maggiore della durata della missione, 
quindi il degrado della cella
essere minore, tuttavia per sicurezza si assume 
che                                            
Figura 7.15 Schema del montaggio dell'albero estensibile.
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− Angolo massimo formato dalla direzione media dell’irraggiamento solare con la 
direzione normale alla superficie del pannello fotovoltaico, xJyz = 6.5 "p, al 
quale corrisponde un fattore geometrico di efficienza d’irraggiamento espresso 
dal suo coseno. 
− Intensità dell’irraggiamento solare alla distanza di 1 A.U. dal sole: 
 
                                      8Jyz = 1350 {9| = 135 9{E9| ; 
 
− Coefficiente di temperatura: xG = 0.05 jL° ; a quest’ultimo corrisponde un fattore 
di temperatura ηT, che quantifica l’effetto della differenza fra la temperatura 
operativa reale e quella di progetto della cella fotovoltaica sulle sue prestazioni: 
 eG = 1 − xGZ^ − 28° ≅ 0.89 
 
− Fattore geometrico esprimente la percentuale di area utile del pannello 
all’assorbimento di energia solare: e} = 0.9. Con questo fattore si tiene conto 
che circa il 10% della sua superficie è impiegato per la spaziatura fra le celle. 
− Potenza totale installata nel satellite a fine vita operativa è pari a 350 Watt: 
 Hvt = t6:` + w:<<F5~ = 350 ; 
La prima stima che si deve fare è quella della potenza elettrica, PBOL, che due pannelli 
fotovoltaici devono fornire, all’inizio della loro vita operativa, per garantire una PEOL di 
350 W. Per fare quest’ultima stima, essendo nota la PEOL, occorre tenere conto del 
degrado del pannello durante la sua vita operativa. Invece per valutare l’area del pannello 
si deve considerare anche il rendimento della cella a inizio vita operativa, insieme ai 
seguenti effetti: differenza fra il valore della temperatura operativa e quello delle 
condizioni di progetto, non ortogonalità fra direzione dell’irraggiamento e la superficie 
del pannello. La potenza a inizio missione è espressa dalle seguenti relazioni: 
 
wvt = Hvtet  ,                                                                         7.20  
 
wvt =  8yz ∙ @ ∙  VxJyz ∙ eEe} ∙ eG ,                       7.21 
 
quindi la stima dell’area utile totale AU di un pannello è: 
 
@ =  @ ∙ e} = 12
wvt8JyzeEeG ∙ VxJyz ≅ 0.7784 .&. 
 
Il numero delle celle, NCell, da impiegare è dato da: 
 
Il progetto preliminare del sistema delle diagnosti
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Pertanto si deduce che con due
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fine missione. La configurazione del satellite proposta
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due pannelli siano sempre (periodi di eclissi a parte)
periodo della missione,
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 pannelli di dimensioni (70 X 130
2
 garantendo la potenza elettrica richiesta dal
 permette il montaggio di 
un’area pari a 9100 cm2. Poiché si può garantire che almeno 
 irraggiati dal sole
 si conclude che la configurazione del satellite proposta consente il 
 La verifica sulla disponibilità di volume
e, è stata rimandata ai lavori dei miei colleghi che si occuperanno 
 d’assetto del satellite. 
 
Figura 7.16 Satellite ad alberi estesi. 
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Conclusioni e sviluppi futuri. 
 
8.1 conclusioni. 
Partendo dalle specifiche tecniche e dai vincoli di progetto, forniti dal documento che 
presenta la missione del satellite SPES [10] e dal riferimento [8], sono stati eseguiti uno 
studio di progettazione preliminare e una ricerca d’informazioni tecniche sugli strumenti 
disponibili capaci di compiere le operazioni richieste dalla missione. In seguito sono stati 
selezionati diversi strumenti per formare dei sistemi diagnostici, ognuno dei quali é in 
grado di soddisfare i requisiti della missione: 
1. Compiere misurazioni per gli esperimenti sul plasma artificiale nello spazio. 
2. Compiere misurazioni, per caratterizzare l’interazione fra il plasma e le superfici 
del satellite, e il comportamento del motore HT – 100. 
3. Compiere studi sperimentali sugli effetti delle radiazioni di Van Allen sui 
dispositivi elettronici e sulle celle fotovoltaiche. 
In questo lavoro sono state richiamate le nozioni fondamentali sulla fisica dei plasmi e 
sulla loro interazione con una parete solida per descrivere al meglio il funzionamento dei 
vari strumenti diagnostici e le interazioni tra plasma, satellite e ambiente spaziale; inoltre 
sono stati presi in considerazione anche i criteri di progetto degli strumenti che devono 
essere progettati per la missione SPES come le diagnostiche del plasma. 
Il lavoro è terminato con le rappresentazioni tridimensionali: della piattaforma delle 
diagnostiche e della configurazione geometrica esterna del satellite SPES. Ogni elemento 
raffigurato nei disegni delle configurazioni della piattaforma e del satellite, va inteso 
come ingombro associato a un particolare strumento o dispositivo facente parte del 
sistema. La scelta fra le configurazioni alternative dei progetti preliminari è stata fatta 
dando la precedenza ai seguenti fattori: sicurezza del successo della missione, 
economicità della soluzione scelta. Il sistema scelto presenta la caratteristica positiva 
della ridondanza per le diagnostiche del plasma e della deposizione di materiale poste 
sulla piattaforma, perché essendo queste relativamente vicine al pennacchio del 
propulsore, sono soggette ad avaria per scarica elettrostatica, o a malfunzionamento per la 
deposizione del materiale. La scelta della ridondanza aumenta di poco il costo del 
satellite, ma aumenta significativamente la probabilità del successo della missione, per 
cui si è ritenuto conveniente adottarla. 
Le soluzioni trovate conservano ognuna dei margini di massa imbarcabile e, visti i brevi 
tempi di attività (per misurazione) degli strumenti diagnostici, permettono l’impiego di 
altri strumenti qualora si ritenga necessario; queste caratteristiche rendono il progetto del 
sistema delle diagnostiche “ elastico”, nel senso che può essere modificato facilmente, per 
dotarlo di altre diagnostiche utili per gli studi sul plasma artificiale e/o per adattarlo ai 
progetti che s’interfacciano con esso: strutturale; controllo termico; dinamica e controllo 
d’assetto. 
In base al lavoro svolto si possono fare le seguenti considerazioni: 
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− Il progetto preliminare non comporta particolari problemi per quanto riguarda la 
disposizione degli strumenti e l’architettura del sistema. L’unico aspetto un po’ 
difficoltoso è stato trovare il giusto compromesso tra le dimensioni geometriche 
delle diagnostiche, quelle del satellite (che devono essere sufficientemente estese 
per ottenere l’approvvigionamento energetico e consentire il montaggio della 
piattaforma), e i vincoli sull’ingombro imposti da ASAP 5. 
− Poiché la stima del limite imposto, alla potenza disponibile per il carico pagante, è 
stata ottenuta utilizzando informazioni statistiche fornite dalla letteratura tecnica, 
tale limite è affetto da incertezza, anche se il suo valore è stato corretto per 
sicurezza abbassandolo con un fattore di 0.7. Pertanto occorrerebbe fare delle 
prove in laboratorio per stimare il consumo di tutti i sottosistemi del satellite e 
quindi ottenere un valore più preciso della potenza disponibile per il carico 
pagante. Infine occorrerebbe confrontare il budget di potenza delle diagnostiche, 
calcolato utilizzando informazioni tecniche fornite dalla letteratura e dai cataloghi 
dei produttori, con la potenza disponibile stimata sperimentalmente. 
− Il problema più critico per il sistema delle diagnostiche è il danneggiamento che 
esso può subire dalla severità dell’ambiente spaziale e dall’interazione col plasma 
stesso, specialmente nelle sue parti elettroniche. Pertanto è necessario studiare e 
progettare opportuni sistemi di protezione delle diagnostiche che consentano loro 
di operare nello spazio senza essere danneggiate dall’aggressività dell’ambiente di 
lavoro. Per questo motivo nel capitolo 6 sono stati introdotti i problemi principali 
della compatibilità elettromagnetica del satellite: l’interferenza elettromagnetica e 
le scariche elettrostatiche. Per questi problemi è stata fatta una ricerca 
d’informazioni sulla loro natura, sulle tecniche per evitarli e/o attenuarli e sugli 
impianti per eseguire esperimenti a terra. Quest’ultimo lavoro è stato fatto perché è 
utile per gli sviluppi futuri del progetto di dettaglio di ogni singolo strumento che 
deve operare nell’ambiente spaziale. Infine è stata proposta una configurazione del 
sistema delle diagnostiche che sia capace di eseguire esperimenti sull’interferenza 
elettromagnetica in volo spaziale, (vedi appendice D).  
Ricapitolando i risultati principali ottenuti con questo lavoro, sono i seguenti: 
1. Progetto preliminare del sistema delle diagnostiche; per ogni pacchetto di 
strumenti selezionato sono state determinate le caratteristiche di prestazione, 
costruttive, di massa e consumo di potenza; inoltre è stato fatto lo studio della 
disposizione ottima degli strumenti sulla piattaforma e sulla superficie esterna 
del satellite. In seguito sono state determinate le configurazioni dell’esterno del 
satellite e della piattaforma delle diagnostiche. Le configurazioni ottenute sono 
soluzioni preliminari plausibili in quanto: rispettano i vincoli di ASAP 5; sono 
simili alle configurazioni di altri mini-satelliti che hanno svolto missioni simili; 
permettono il montaggio di un sistema di strumenti diagnostici capace di fornire 
le prestazioni sufficienti per raggiungere gli obiettivi della missione; essendo 
soluzioni costruttive semplici comportano costi ridotti; essendo ridondanti gli 
elementi maggiormente soggetti ad avaria, aumentano le probabilità di successo 
della missione; possono essere facilmente modificate qualora si ritenga 
necessario. Si ritiene pertanto che le soluzioni geometriche preliminari siano 
valide per continuare lo sviluppo del progetto. 
2. La stima dei budget di massa e di potenza richiesta dal carico pagante; questi 
risultati sono utili sia perché danno indicazioni sui vincoli di massa e potenza da 
adottare per i progetti di dettaglio degli strumenti diagnostici sia per la scelta dei 
dispositivi elettronici che saranno acquistati sul mercato.  
3. Il progetto preliminare del controllo termico del propulsore; è stata trovata una 
soluzione costruttiva plausibile, la quale permette di ottenere misurazioni di 
temperatura utili per stimare con precisione sufficiente la temperatura del motore 
durante il volo; il lavoro consiste nel disegno di uno schema del montaggio del 





propulsore e delle termocoppie che devono misurare la temperatura dell’HT-100; 
inoltre sono stati indicati i materiali da impiegare per ottenere l’isolamento del 
propulsore dal resto dei sottosistemi. 
4. Progetto di un dispositivo elettronico capace di tracciare in volo la caratteristica 
di una cella fotovoltaica; sono state raccolte delle informazioni tecniche in base 
alle quali potrà essere iniziato lo sviluppo del progetto. 
5. Impostazione del problema della compatibilità elettromagnetica del satellite; 
questo studio è stato fatto in previsione degli sviluppi futuri del progetto del 
sistema delle diagnostiche, perché è fondamentale per la realizzazione dei 
progetti dei sistemi di protezione del satellite (e dei suoi sottosistemi) dalle 
scariche elettrostatiche e dell’adattamento dei dispositivi commerciali per 
renderli idonei a operare nell’ambiente spaziale. 
 
8.2 sviluppi futuri. 
Trattandosi di uno studio di progettazione preliminare, questo lavora richiede successivi 
sviluppi che lo completino e lo rendano concreto con i progetti di dettaglio. Lo sviluppo 
di questo lavoro dovrebbe essere portato avanti organizzando il lavoro nelle seguenti fasi: 
1. Verifica sulla compatibilità del progetto preliminare delle diagnostiche con i 
seguenti progetti: dinamica e controllo d’assetto; strutturale; controllo termico. Se 
necessario apportare le modifiche opportune per adattarlo alle esigenze degli altri 
progetti. 
2. Analisi dei costi; una volta che il progetto preliminare sia ben definito, occorre 
stimarne il costo totale dopo aver analizzato tutti i fattori che lo determinano; se 
possibile modificare il progetto per renderlo più economico. 
3. Attuazione del progetto di dettaglio delle diagnostiche del plasma. Gli strumenti 
devono rispettare i limiti di massa, ingombro e potenza stimati preliminarmente per 
il loro impiego. Per ogni strumento occorre: specificare dettagliatamente la 
geometria, il peso e il modo in cui sarà collegato alla piattaforma; progettare il 
circuito elettronico che s’interfaccia col sistema di acquisizione dati e con lo 
strumento medesimo; stimare con precisione sufficiente il consumo di potenza. 
4. Adattamento dei sistemi all’ambiente spaziale. Occorre rendere ogni elemento del 
sistema delle diagnostiche idoneo a operare nell’ambiente spaziale in sicurezza. In 
particolare si deve prestare attenzione alla sicurezza dell’hardware, quindi è 
necessario conoscere in dettaglio: il modo in cui gli strumenti sono collegati alla 
piattaforma, i carichi e le sollecitazioni cui esse sono sottoposte durante le fasi di 
lancio all’interno dell’Ariane e quelle dovute all’ambiente spaziale durante le fasi 
della missione. In definitiva tutti gli strumenti e in generale tutti i sottosistemi del 
carico pagante devono resistere alle sollecitazioni e alle aggressioni cui saranno 
sottoposti per tutte le fasi della missione. Inoltre è necessario fare uno studio e una 
progettazione dettagliata dell’adattamento degli strumenti commerciali (e in 
generale di quelli elettronici), per renderli idonei a operare nello spazio; (es. 
videocamera, lo spettrometro di massa, termocoppie, trasduttori di corrente e di 
tensione). Quest’operazione, quando è possibile, è sempre conveniente perché 
permette di ridurre i costi del satellite. 
5. Prova in laboratorio di ogni singolo strumento per verificarne l’efficienza; gli 
strumenti vanno fatti funzionare in camera a vuoto simulando quanto più 
fedelmente le condizioni dell’ambiente spaziale; i dati degli esperimenti effettuati 
in laboratorio saranno raccolti e opportunamente memorizzati, quindi potranno 
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AIAA American Institute for Aeronautics and Astronautics 
AMO  ≡ AM0 Air Mass Zero 
AOCS  Attitude and Orbit Control System 
ANSI  American National Standards Institute 
ASAP Ariane Structure for Auxliary Payload 
AU Astronomic Unit 
BOL Beginning Of Life 
BJT Bipolar Junction Transistor 
CARS Customer Accommodations and Requirements Specifications 
CCD Charge Coupled Device 
CDA Contamination & Deposition Assembly 
CEX Charge Exchange 
COTS Commercial Off The Shelf 
CQCM Cryogenic Quartz Crystal Microbalance 
EMC Electro – Magnetic Compatibility 
EMI Electro - Magnetic Interference 
EOL End Of Life 
EP Emissive Probe 
ESA European Space Agency 
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ESD Electro – Static Discharge 
ESDS Electro – Static Discharge Sensitivity ( Susceptibility ) 
ESD S ESD STANDARDS 
FC Faraday Cup 
FOV Field Of View 
GEO  Geostationary Earth Orbit 
GTO Geostationary Transfer Orbit 
HET Hall Effect Thruster 
IEC  International Electro - technical  Commission 
IEEE-SA Institute of Electrical and Electronics Engineers Standards Association 
IEPC International Electric Propulsion Conference 
ISEE Ion Secondary Electron Emission 
ISS International Space Station 
JPL Jet Propulsion Laboratory 
LEO Low Earth Orbit 
LIF  Laser Induced Fluorescence 
LP Langmuir Probe 
MEO Medium Earth Orbits 
MIL – STD Military Standards 
MOSFET Metal–Oxide–Semiconductor Field-Effect Transistor 
NASA National Aeronautics and Space Administration 
OML Orbital Motion Limited 
PEPL Plasmadynamics and Electric Propulsion Laboratory ( at university of Michigan) 
PDA Plasma Diagnostics Assembly 
QCM Quartz Crystal Microbalance 
QLP Quadruple Langmuir Probe 
RGA  Residual Gas Analyzer 
RPA Retarding Potential Analyzer 
SC Solar Cell 
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SPES Space Plasma Experiment Satellite 
SLP Single Langmuir Probe 
SPT Stationary Plasma Thruster 
SRS Stanford Research System 
TQCM Thermoelectrically-cooled Quartz Crystal micro balance 
TSM  Transverse Shear Mode (resonator)  
TT&C  Telemetry Tracking & Command 





























Alcune  costanti fondamentali della fisica, e del volo spaziale. 
 
 
Tabella B.1 Alcune costanti fondamentali della fisica 
Quantità simbolo valore Unità di misura 
Velocità della luce nel vuoto c 299792458 m/s 
Costante dielettrica del vuoto ε0 8.85 × 10-12 F/m 
Permeabilità magnetica del vuoto µ0 1.26 × 10-6 H/m 
Costante di gravitazione 
universale 
G 6.67 × 10-11 N·m2/kg2 
Costante di Planck h 6.63 × 10-34 J · s 
Carica elementare e 1.602 × 10-19 C 
Momento magnetico 
dell’elettrone 
µe 928.477 × 10-26 J/T 
Massa dell’elettrone me 9.109 × 10-31 kg 
Massa del protone mp 1.673 × 10-23 kg 
Rapporto tra le masse del 
protone e dell’elettrone 
mp/ me 1836.153 _ 
Massa del neutrone mn 1.675 × 10-27 kg 
Numero di Avogadro NA 6.022 × 1023 mol-1 
Costante molare dei gas R 8.3145 J · mol-1 · K-1 
Costante di Boltzmann  k 1.38 × 10-23 J/K 
Costante di Stefan-Boltzmann σ 5.67 × 10-8 W · m-2 · K-4 
elettronvolt eV 1.602 × 10-19 J 
Unità di massa atomica  u 1.66 × 10-27 kg 
 
Tabella B.2 Altre costanti fisiche utili 
Quantità simbolo valore Unità di misura 
Accelerazione gravitazionale 
s.l.m. 
g 9.80665 m · s-2 
 Temperatura di 1 eV in K eV/k 11604.5 K 
Massa dell’atomo dello Xeno MXe 2.17975 × 10-25 kg 
 
 
Tabella B.3 Alcune costanti del volo spaziale 
Quantità Simbolo Valore Unità di 
misura 






R 6,378,136.49 m 
Parametro gravitazionale 
della Terra 
⨁ = ⨁ 3.986 × 1014 / 
Inclinazione della eclittica 
nel 2000 d.C. 
 23.43928111 Deg 
Unità astronomica AU 149,597,870,691 m 
Costante solare ad 1 AU  1371 ± 5 / 
Potenza solare  3.856 × 10  
 





Tabella B. 4 Classificazione delle orbite in base alla distanza dalla Terra 
denominazione Quota h Semiasse maggiore a 
Orbite basse: LEO ℎ < 800 " # < 7178" 
Orbite medie: MEO 800 " < ℎ < 30000 " 7178 " < # < 36378 " 












Tabella B.5 Classificazione delle orbite terrestri. 
Tipo di orbita Quota  di apogeo 
(km) 
Quota di perigeo 
(km) 
Eccentricità  Inclinazione 
(Deg) 
periodo 
Geostazionaria 35786 35786 0 0 1 giorno sidereo 
Geosincrona 35786 35786 ≈ 0 0 - 90 1 giorno sidereo 
Molniya  39400 1000 0.73 63.43 ½ giorno sidereo 





















                                                                                              
Nomenclature della banda radar. 
 
 C.1 Nomenclatura IEEE della banda radar, rif. [57].
 C.2 Nomenclatura ITU della banda radar, rif. [57].
                  
 
 




Tabella C.3 Nomenclatura militare della banda radar, rif. [57].
 
Tabella C.4 Nomenclatura ITU delle bande di frequenza, rif. [57].














                                                                         











Riportiamo qui di seguito il disegno della piattaforma delle diagnostiche configurata per 
accogliere due piccole antenne per l’esperimento EMI
campioni di memoria digitale per fare esperimenti sugli effetti 
delle fasce di Van Allen
In figura D.1 è rappresentato lo schema semplificato dell’esperimento EM
nel trasmettere un segnale campione
modo tale che il segnale attraversi il pennacchio del motore, al fine di valutarne 




I vincoli d’ingombro imposti da ASAP 5, uniti alla configurazione di corpo a prisma 
esagonale del satellite vista nel capitolo 7
mezzeria della piattaforma come indicato in figura D.2
congiungente fra le due antenne forma un angolo 
della piattaforma, per sfruttare al meglio la disponibilità 
che le antenne possono
14,36 cm, essendo quest’ultima la dimensione massima 
corrispondente alla mezzeria.
Per quanto riguarda i bilanci di peso e di potenza l’impiego di due antenne di piccole 
dimensioni non comporta dei problemi, 
un margine di circa 5 kg di massa imbarcabile nel satellite,
dalle antenne è molto minore di 1Watt essendo la loro distanza minore di un metro. 
Inoltre se necessario le antenne per l’esperimento EMI possono essere 
quando il numero degli
richiesta dal satellite.
Appendice D 
predisposta per l’esperimento EMI.
 (fig. D.2), e
che la
 e la radiazione elettromagnetica hanno sui dispositivi elettronici
 da una piccola trasmittente a una ricevente, 
le con l’emissione del 
 
 Schema semplificato dell’esperimento d’interferenza elettromagnetica.
, portano a disporre le antenne vicino alla 
; qui, si può vedere che la 
dell’ordine di 10° con l’asse di mezzeria 
d’ingombro radiale. Ne consegue 
 sporgere dal piano della piattaforma di una lunghezza
 
giacché si è visto nel capitolo 7 che esiste ancora 
 mentre la potenza richiesta 
 strumenti inattivi è tale da garantire la disponibilità della potenza 
 
 
 un assemblaggio di 
 radiazione naturale 
. 




 minore di 
d’ingombro radiale 
messe in funzione 





Figura D.2 Piattaforma delle diagnostiche
elettromagnetica. 
L’assemblaggio della memoria digitale è composto da tre chip
stesso contenuto di memoria), montati su un opportuno circuito stampato opportunamente 
protetto e adattato all’ambiente spaziale. I tre chip di memoria devono essere schermati in 
modo differente: uno è esposto alla radiazione elettr
fasce di Van Allen, un secondo chip deve essere protetto con un materiale trasparente 
dalla radiazione naturale, ma non da quella elettromagnetica; il terzo
totalmente protetto. In questo modo leggendo 
dei tre chip è possibile raccogliere informazioni interessanti sugli effetti dell’ambiente 
spaziale sui componenti elettronici.
le configurazioni della piattaforma e del satellite.
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 predisposta per l’esperimento d’interferenza 
 
, (aventi inizialmente
omagnetica e a quella naturale delle 
 chip deve 
periodicamente i contenuti della memoria 

















3 Piattaforma delle diagnostiche predisposta per l'esperimento EMI.
 Configurazione esterna del satellite predisposto per l’esperimento EMI.
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